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RESUMO

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DE UM DIRIGIVEL PARA
OPERACAO INDOOR

AUTOR: Deniel Desconzi Moraes
ORIENTADOR: Lucas Vizzotto Bellinaso

A atual situagdo mundial das aeronaves remotamente pilotadas é encorajadora, pois seu
mercado esta em plena expansao no setor civil e militar. Nesse contexto, varias platafor-
mas estado sendo utilizadas, boa parte delas possui baixa autonomia e gera bastante ruido
sonoro, tornando-as pouco interessantes para operacées em ambientes fechados como
filmagens e publicidade. Nesse nicho, os dirigiveis autbnomos destacam-se, pela elevada
autonomia, atrelada a estabilidade e baixo ruido com navegacao segura nesses ambientes
devido a sua baixa velocidade de operacao. Este trabalho apresenta um sistema de guia-
mento e controle para um dirigivel com trés propulsores fixos. Primeiramente, um modelo
dindmico com seis graus de liberdade € introduzido, sendo parametrizado de acordo com
as dimensoes fisicas de uma aeronave considerada referéncia para dirigiveis de pequeno
porte. Uma lei de controle é obtida para o modelo linearizado e invariante no tempo do
sistema e um controlador regulador linear quadratico com compensadores integrais sin-
tetizado. E avaliada a resposta em malha fechada do sistema linearizado para diferentes
condi¢des, mas sem variar o controlador projetado, baseado nos mapas de pédlos e zeros
desses sistemas. E apresentada uma lei de guiamento para controle de rumo no plano
latero-direcional e velocidade translacional no plano longitudinal. As trajetérias a serem
acompanhadas pelo sistema, no modo autdbnomo, sao estabelecidas por sequéncias de
pontos de passagem no espago aéreo. Foram feitas algumas simulagdes para condigdes
arbitrarias capazes de avaliar o desempenho do controlador. O sistema de guiamento
foi testado considerando trajetérias comuns a operacao de uma aeronave em ambiente
fechado. Essas analises permitem observar as potencialidades do sistema e indicar traba-
Ihos futuros.

Palavras-chave: Controle. Dirigiveis. Guiamento. Simulagéao.



ABSTRACT

MODELLING SIMULATION AND CONTROL OF AN AIRSHIP FOR
INDOOR OPERATION

AUTHOR: Deniel Desconzi Moraes
ADVISOR: Lucas Vizzotto Bellinaso

The current worldwide situation of remotely piloted aircraft is encouraging as its market is
booming in the civil and military sector. In this context, several platforms are being used,
most of them have low autonomy and generate a lot of noise, making them uninteresting for
indoor operations such as filming and advertising. In this niche, the autonomous airships
stand out for their high autonomy, linked to stability and low noise with safe navigation in
these environments due to their low operating speed. This paper presents a guidance and
control system for a three-propeller airship without vectorization. Firstly, a dynamic model
with six degrees of freedom is introduced, being parameterized according to the physical di-
mensions of an aircraft considered a reference for small airships. A control law is obtained
for the linear time-invariant system model and a quadratic linear regulator controller with
integral compensators is synthesized. The closed loop response of the linearized system
for different conditions is evaluated, but without varying the designed controller, with the
pole and zero maps of these systems. A guidance law for direction control in the latero-
directional plane and longitudinal speed is presented. The trajectories to be followed by the
system, in autonomous mode, are established by sequences of waypoints in the airspace.
Some simulations were made for arbitrary conditions capable of evaluating the controller’'s
performance. The guidance system was tested considering common trajectories to the
operation of an aircraft indoors. These analyzes allow us to observe the potentialities of the
system and indicate future work.

Keywords: Airships. Control. Guidance. Simulation.
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1 INTRODUGAO

1.1 MOTIVACAO

Nos ultimos anos, aeronaves mais leves que o ar estdo novamente recebendo o in-
teresse da comunidade aeroespacial ao redor do mundo. O maior enfoque em tecnologias
sustentaveis que buscam, entre outras questdes, reduzir as emissdes de gases na atmos-
fera, bem como os desenvolvimentos em materiais, propulsdo, painéis solares, sistemas
de comunicagao Wireless e armazenamento de energia (STOCKBRIDGE; ALESSANDRO;
MARZOCCA, 2012) podem contribuir para restaurar a essa classe de veiculos a impor-
tancia que tinham no inicio do século XX. Parte desse interesse renovado esta atrelada
também ao desenvolvimento pujante das tecnologias de voo autbnomo nao tripulado, que
tem os diversos tipos de “drones” como maiores expoentes. Tendo em vista essa reali-
dade, justifica-se o desenvolvimento de um trabalho orientado ao projeto de um dirigivel
remotamente pilotado.

Com relagéo as aplicagdes dos dirigiveis, elas sdo diversas e na sua maior parte
voltadas ao uso civil. Recentemente, uma ampla gama de aplicagdes foi proposta para
dirigiveis modernos em campos comerciais, cientificos e militares, como publicidade e tu-
rismo, vigilancia, monitoramento ambiental, exploracao planetéria, transporte de cargas
pesadas, observacao estratosférica e telecomunicagées (LI; NAHON; SHARF, 2011).

Essas aeronaves se destacam, principalmente, em situagbes que exigem alta es-
tabilidade, autonomia e baixo custo (KHOURY; GILLETT, 1999), nessa linha, as baixas
velocidades de operacgao dos dirigiveis, associadas as vantagens citadas, tornam-os uma
excelente plataforma para filmagem aérea, por exemplo. Ao ser equipado com uma camera
de alta definicao, um dirigivel pode filmar uma area a partir diversos pontos de vista durante
varias horas e com 6timo custo-beneficio, seja em um evento em ambiente interno, como
casamentos ou festas de formatura, ou externo como feiras e desfiles. Entretanto, para que
essa operacao seja possivel, é necessario um sistema de controle confiavel que permita
que a aeronave faca voos suaves e que as perturbagdes atreladas ao deslocamento aéreo
nao sejam percebidas nas imagens.

Tratando especificamente de operacdes indoor, dirigiveis sdo capazes de navegar
com seguranca e com baixo ruido em ambientes tridimensionais e seu baixo consumo de
energia os torna adequados para tarefas operacionais de longo prazo (MULLER, 2013). E
observando essas possibilidades que se propde o presente trabalho.
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1.2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A pesquisa acerca de dirigiveis € tao antiga quanto o estudo das ciéncias aero-
nauticas, conforme a Figura 1.1, ao fim do século retrasado ja existiam dirigiveis sendo
operados. Nos ultimos anos, uma nova leva de trabalhos vem explorando as possibilida-
des dos dirigiveis para diversas aplicacoes.

Figura 1.1 — Histdria do desenvolvimento dos dirigiveis. a) Dirigiveis rigidos. (b) Dirigiveis
semi-rigidos. c) Dirigiveis néo rigidos.
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Fonte: (STOCKBRIDGE; ALESSANDRO; MARZOCCA, 2012).

Conforme mostra (LI; NAHON; SHARF, 2011) em sua analise minuciosa do estado
da arte do desenvolvimento de dirigiveis, os trabalhos existentes sobre dindmica de diri-
giveis estdo espalhados por uma série de periédicos, livros e relatorios técnicos. Esses
artigos foram publicados por um periodo de muitas décadas, testemunhando a ascenséo,
idade de ouro, declinio e recente ressurgimento dessas aeronaves. Conforme (VALLE,
2014), a maior parte da literatura sobre a dindmica de dirigiveis iniciou-se a partir da me-
tade da década de 1910, com boa parte dos desenvolvimentos sobre aerodindmica, mas-
sas e inércias aparentes e estrutura dos dirigiveis (Lamb (1918), Tuckerman (1926), IMLAY
(1961), Jones e DeLaurier (1983)). Na década de 1990 e nos anos 2000 foram publicados
os trabalhos mais influentes até hoje acerca da modelagem e simulagéo de grandes diri-
giveis, como em (GOMES; RAMOS, 1998), (MUELLER; PALUSZEK, 2004), (LI; NAHON,
2007) e (ASHRAF; CHOUDHRY, 2009). Em 1999, Khoury e Gillett editaram a primeira
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versao de seu livro, (KHOURY; GILLETT, 1999), que é um guia para o desenvolvimento de
dirigiveis modernos e possui extrema relevancia até os dias de hoje.

No Brasil, trabalhos como (SANTOS, 2008) e (VALLE, 2014) tratam do tema, sendo
este uma referéncia para modelagem e controle de dirigiveis de pequeno porte, apresen-
tando o uso de técnicas de controle moderno nessas plataformas da mesma forma que o
realizado por (KULCZYCKI et al., 2008).

Muitos dos desenvolvimentos para submarinos também sao aplicaveis em trabalhos
sobre dirigiveis, como o material acerca de guiamento desenvolvido por (JENSEN, 2011).
Recentemente, configuracdes ndo convencionais de dirigiveis estdo chamando atencéo,
conforme (STOCKBRIDGE; ALESSANDRO; MARZOCCA, 2012), e alguns autores como
(TUVERI; CERUTI; MARZOCCA, 2014) focam no problema da determinagdo das massas
e inércias virtuais dessas configuracoes.

Para o trabalho aqui apresentado, busca-se contribuir com a literatura ao desenvol-
ver um estudo sobre a modelagem, simulagao e controle a partir de técnicas modernas de
um dirigivel de pequeno porte para operar em ambientes indoor.

1.3 OBJETIVOS

1.3.1 Objetivo geral

O objetivo geral deste trabalho é modelar e controlar um dirigivel de pequeno porte
para operacao em ambientes internos.

1.3.2 Objetivos especificos

Os objetivos especificos do trabalho sao:

Determinar as caracteristicas da planta (dirigivel) considerando todos os seus atua-
dores;

Modelar a planta com a ferramenta Simulink;

Desenvolver em MATLAB um controle que garanta a estabilidade do dirigivel durante
a sua operagao para cenarios variados;

Simular o controle com a ferramenta Simulink;

Desenvolver uma lei de guiamento que permita ao dirigivel realizar operagdao auto-
noma;
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 Simular a operacao da aeronave com o controle e a lei de guiamento.

1.4 ORGANIZAGCAO DO TRABALHO

O presente trabalho esta organizado da seguinte maneira:

ja apresentados, a motivagao, a revisao bibliogréafica e os objetivos do trabalho com-
pde o Capitulo 1;

+ a descricao da planta considerada para o trabalho estd apresentada no Capitulo 2;

+ a modelagem dindmica da aeronave em seis graus de liberdade (6-GDL) encontra-se
no Capitulo 3, aqui também é tratada a linearizacao e validagao do modelo;

a solucao de controle desenvolvida para o sistema e seus objetivos de performance
sdo apresentados no Capitulo 4;

0 sistema de guiamento esta descrito no Capitulo 5.

os resultados de simulacdo e discussdes atreladas a estes sdo apresentados no
Capitulo 6.

as consideracgdes finais e sugestdes para trabalhos futuros sao apresentados no Ca-
pitulo 7;

finalmente, as referéncias utilizadas estdo no Capitulo 8.



2 DESCRICAO DA PLATAFORMA

A operagao de um dirigivel indoor requer que a aeronave ndo possua grandes di-
mensoes fisicas, seja projetada para manter a condi¢cdo de flutuagdo neutra em baixas
alturas e possua uma gondola capaz de receber diversos avidnicos.

Ainda que o projeto conceitual de um dirigivel que acate essas especificagdes ndo
seja um objetivo deste trabalho, o projeto do controle para a operagao indoor de um di-
rigivel requer que uma planta desse tipo seja modelada. Esta modelagem, por sua vez,
depende de certas caracteristicas como dimensdes, inércias, massa, etc.

Sendo assim, optou-se por observar as caracteristicas do Dirigivel Autbnomo de
Varredura para Desminagem (DAVD), proposto por (VALLE, 2014) para determinacao das
caracteristicas da planta utilizada nesse trabalho. Essa decisao ocorre, pois esse dirigivel é
um modelo base de referéncia para dirigiveis de pequenas dimensdes (VALLE, 2014) e se
encaixa nas necessidades previamente comentadas. O DAVD é uma evolucao de seu pro-
jeto antecessor, denominado Dirigivel de Observagao e Reconhecimento de Alvos (DORA)
e proposto por (SANTOS, 2008). Trata-se de uma aeronave de trés propulsores fixos com
um envelope duplo elipsoide fabricado em Poliuretano, apropriado para o gas Hélio, que
tem por dimensbdes: 6,70 m de comprimento, 2,24 m de didametro e 17,54 m3 de volume.
Sua gb6ndola é fabricada em material plastico e possui leiaute aerodinamico e a aeronave €
capaz de produzir um empuxo liquido de aproximadamente 200 N. Os avidnicos principais
do DAVD séo: sonar para medig&o de baixa altimetria, bardmetro eletrénico, GPS, Unidade
de Medida Inercial (UMI) e magnetdémetro de trés eixos. A plataforma consta, ainda, de um
microcontrolador dSPIC 16-Bits, sendo dedicado aos sistemas de controle, guiamento e
varredura de terreno (piloto automatico) (VALLE, 2014). A gbéndola da aeronave com os
trés propulsores e o envelope do DAVD podem ser observados na Figura 2.1 abaixo.

Figura 2.1 — Géndola e envelope do DAVD.

Fonte: Adaptador de (VALLE, 2014).

De um modo geral, as caracteristicas escolhidas para a planta utilizada nesse tra-
balho seguem as informagdes contidas em (VALLE, 2014) acerca do DAVD. Entretanto,
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nao estao disponiveis no trabalho citado os valores para a posi¢cao dos propulsores, nem
os dados da corda na maxima espessura e maxima espessura da lamina do estabiliza-
dor, de modo que, ndo € possivel calcular o coeficiente de arrasto de incidéncia zero do
estabilizador (Cpyo) de maneira convencional. Sendo assim, para a posi¢ao dos motores
no trabalho aqui proposto, foram consideradas distancias inferidas a partir das imagens do
DAVD e suas dimensdes fisicas conhecidas. Para o coeficiente aerodinamico comentado,
optou-se por assumir o valor dado para o dirigivel de (MUELLER; PALUSZEK, 2004). Uma
rapida consulta na literatura mostra que a magnitude desse coeficiente nao sofre grandes
variagdes entre configuragdes tradicionais de dirigiveis. Corrobora para essa escolha o
fato do dirigivel dado em (MUELLER; PALUSZEK, 2004) possuir um envelope duplo elip-
soide, assim como o DAVD, e a mesma configuragao de estabilizadores deste. Resumindo,
todas as caracteristicas fisicas do dirigivel utilizado neste trabalho estao de acordo com as
do DAVD, exceto a posicao dos motores e coeficiente de arrasto de incidéncia zero do
estabilizador por motivo de estas ndo estarem disponiveis no momento da escrita deste
trabalho.



3 MODELAGEM DINAMICA DO DIRIGIVEL

3.1 CONSIDERACOES GERAIS PARA A MODELAGEM

A aeronave € dotada de dois propulsores iguais, sem vetorizacao e operacao com
acionamento diferencial constituidos de um motor elétrico dotado de hélice. Ambos estéo
orientados na diregao do eixo longitudinal da aeronave com distancia de um metro entre
eles e de 1.12 metro no eixo vertical.

O dirigivel ainda conta com um terceiro motor igual aos propulsores anteriores, mas
apontado para baixo, alinhado aos demais, sendo estes os atuadores da aeronave.

As entradas de controle, em malha aberta, consistem nas tra¢cées dos propulso-
res. Os propulsores podem produzir uma tracdo de 15,2 N no sentido avante e 13,2 N
no sentido reverso. A modelagem dos atuadores de propulsdo pode ser feita assumindo
um conjunto de motor elétrico DC-Brushless, controlador de velocidade eletrénico (ESC,
do inglés Eletronic Speed Controller) reversivel, rotor (hélice de 13x8) e alimentacao por
bateria de Polimero de Litio (LiPo) (VALLE, 2014), para este trabalho, os atuadores foram
modelados com batentes de tracdo e termos de primeira ordem representando um atraso
na sua resposta.

A Figura 3.1, sem escala, indica algumas dimensdes gerais do dirigivel.

Figura 3.1 — Dimensdes principais do dirigivel e pontos de interesse

=Y

Fonte: (VALLE, 2014)

Onde C.B, C.G e C.V representam o Centro de Empuxo, Centro de Gravidade e
Centro de Volume, respectivamente e as demais dimensdes sao definidas abaixo.
A Tabela 3.1 indica as dimensoes fisicas principais do dirigivel, bem como suas
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caracteristicas de massa e inércia segundo (VALLE, 2014).

Tabela 3.1 — Dimensdes principais do dirigivel

Parametro Descricao [Unidade] Valor
ay Semieixo longitudinal menor do envelope [m] 2,17
a9 Semi eixo longitudinal maior do envelope [m] 4,53
b Raio maximo do envelope [m] 1,12
T Componente do centro de gravidade em x [m] 0,18
T, Componente do centro de gravidade em z [m] 0,74
by Componente do centro de empuxo em x [m] -0.165
b, Componente do centro de empuxo em z [m] 0,00
m Massa total do dirigivel [k¢] 21,49
I, Momentos de inércia referente ao eixo x [kg.m?] | 25,26
I, Momentos de inércia referente ao eixo y [kg.m?] | 50,29
I, Momentos de inércia referente ao eixo z [kg.m?] | 31,33
I, Produto de inércia referente ao Oy [kg.m?] 0,16

Fonte: Autor.

O envelope da aeronave é aproximado como um duplo elipsoide com quatro estabi-
lizadores dispostos em cruz na parte traseira. Cada estabilizador tem uma area de 0,3 m?
(VALLE, 2014). As densidades consideradas s&o, para o gas Hélio, de py.= 0.1786 kg/m?
e de p,.= 1.2250 kg/m?, para o ar. Como a aeronave é simétrica em relagdo ao plano Oxz,
entdo se assume que I,, = I, = 0 (VALLE, 2014), (GOMES; RAMOS, 1998).

3.1.1 Sistemas de referéncia

A Figura 3.2 apresenta o sistema de eixos de referéncia adotado. Trata-se de um
sistema ortogonal fixo na aeronave com a origem (O) centrada no seu Centro de Volume
(C.V). O eixo z coincide com o eixo de simetria do envelope do dirigivel apontando para
0 nariz, o eixo y € perpendicular ao plano de simetria Ozz e 0 eixo z completa o sistema
ortogonal de mao direita sendo perpendicular aos demais dois eixos. A configuragcéao €
chamada de sistema de referéncia do corpo (SRC), onde u, v, w sS40 0s componentes
translacionais da velocidade total V,,, enquanto p, ¢, r sdo as velocidades angulares e ¢,
0, v, sdo os angulos de Euler (Apéndice A). O sistema de referéncia inercial o; x; y; z;,
usualmente denominado NED, é também mostrado, com as direcdes Norte (North) (o; x;),
Leste (East) (o; y;) e para baixo (Down) (o; z;).
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Figura 3.2 — Sistemas de referéncia

Fonte: (VALLE, 2014)

Normalmente posiciona-se o0 SRC sobre o Centro de Gravidade (C.G) da aeronave,
para o caso dos dirigiveis, ele é posicionado sobre o C.V, pois esse é mais adequado para
a inclusao, nas equagdes de movimento, das massas e momentos de inércia adicionais,
tratadas na sec¢éao 3.2.

As somas totais das for¢cas nos eixos z, y, z sao, respectivamente, X, Y, Z, en-
quanto L, M, N sao os componentes totais de momento naqueles eixos (VALLE, 2014).
Adicionalmente, sdo mostrados o angulo de ataque («) e o angulo de derrapagem lateral
(8). A velocidade total da aeronave é dada, entao, por (KHOURY; GILLETT, 1999):

V, =/ (u? + 02 +w?) (3.1)

onde, no equilibrio, V, = V, = \/(u2 + v2 + w?) .

3.2 MODELO NAO LINEAR

Assumindo a abordagem de Newton-Euler para um corpo rigido, determina-se o
modelo nao linear em 6 graus de liberdade (g.d.l.). Sao feitas as seguintes hipoteses:

* O envelope do dirigivel € tomado como um duplo elipsoide, cuja coordenada do C.V
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é dada por:
3
Loy = a1 + g(CLQ —ay) (3.2)

medido do nariz do dirigivel para tras;

» O movimento do SRC é estudado com base em uma condigdo de voo inicial em
equilibrio (KHOURY; GILLETT, 1999);

» A aeronave é um corpo rigido. Os efeitos aeroelasticos sao desprezados (GOMES;
RAMOS, 1998);

« A massa do corpo rigido permanece constante e o voo ocorre em baixas altitudes,
tornando insignificantes as varia¢cdes da densidade atmosférica (VALLE, 2014);

O dirigivel em movimento desloca uma massa de ar de magnitude similar a da massa
do proprio veiculo (MUELLER; PALUSZEK, 2004), logo os termos virtuais de massa
e inércia ndo sao despreziveis e devem ser considerados na matriz de massas e
inércias do sistema.

3.2.1 Forma Geral da Equacao do Sistema

Como comentado na segao anterior, para determinagédo do modelo n&o linear para
o dirigivel, é necessario considerar na equacao geral do sistema, inércias e massas adi-
cionais, normalmente despreziveis no trato com aeronaves tradicionais. Sendo assim, a
forma mais genérica do sistema de equagdes dinamicas de um dirigivel rigido em 6 g.d./
expressa na forma matricial, de acordo com (LI; NAHON, 2007) e (VALLE, 2014) é:

F,
+77+ v

mrg + My I, + Moo

mw X V,+w X (w X rg))

w X (Lw) +mrg x (wx V,) ]
wXx (M V, +Mjw) ]

w

mE 4+ Mj; —mrj + M, ] [ vV,

; (3.3)

T =

FaV

Mo | | Vox (My1Vy+ Mpsw) +w x (Ma; V, + Maw

Sendo V, e w as velocidades lineares e angulares do movimento do dirigivel ex-
pressas no SRC e medidas em relagcao ao SRI, dadas por:

Vo=1v |w=1|4q|; (3.4)
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m a massa total do dirigivel, I, a sua matriz de inércia expressa no SRC, dada por:

[:p _[my _Ixz
I,=| -1 I

Ty Y

_Iacz _Iyz Iz

(3.5)

M;; as matrizes componentes menores de massas e inércias adicionais definidas
na sequéncia, E a matriz identidade e F, a representacdo das componentes X, Y, Z de
todas as forgas resultantes nos eixos z, y, z, incluindo aerodindmicas, peso, empuxo e
forgas propulsivas. Da mesma forma, 7, corresponde ao momento resultante no sistema
decomposto nas componentes L, M e N. Ainda, 7; € o termo de forcas e momentos iner-
ciais e F,, e M,, sao, respectivamente, os termos de forca e momento relacionados ao
acoplamento das velocidades linear e angular em funcdo das massas e inércias virtuais,
conforme descrito em (LI; NAHON, 2007). A posicao do C.G, no SRC, é dada por:

Ty

r; = r, 0 —ry |- (3.7)

3.2.2 Massas e momentos de inércia adicionais do sistema

Por se tratar de um veiculo mais leve que o ar, o dirigivel desloca um volume muito
grande e suas propriedades virtuais (adicionadas) de massa e inércia se tornam signi-
ficativas, ou seja, ele se comporta como se tivesse uma massa e momentos de inércia
substancialmente maiores do que aqueles indicados por métodos fisicos convencionais
(GOMES; RAMOS, 1998). Portanto, devido a relagdo de massa por volume préxima da do
fluido em que o veiculo escoa, as massas e inércias adicionais nao sédo despreziveis

Sendo M, a matriz de massas e inércias virtuais, deduzida no Apéndice D, da
forma:

3x3 3x3

M, =
3x3 3x3

; (3.8)
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Temos que a matriz de massa efetiva do sistema € dada por:

M =M, + M, (3.9)

onde M, é a matriz de massa da aeronave:

[ m 0 O 0 mr, ——mry |
0 m O —mr, 0 mry
M, — 0 0 m mry, —mry 0 - 3.10)
0 —mr, mry I, —I,, —1I.
mr, 0 — M7y —I, I, —I,
—mr, mry 0 —I,, —I, I

A matriz de massa e inércia adicionadas € fungdo da forma do veiculo (MUEL-
LER; PALUSZEK, 2004) e, na pratica, alguns termos podem ser desconsiderados, en-
quanto outros termos podem ser estimados a partir dos fatores de inércia do veiculo (ASH-
RAF; CHOUDHRY, 2009). Estas estimativas foram desenvolvidas inicialmente por (LAMB,
1918), com o tabelamento dos fatores de inércia para formas elipsoides em movimento
em um fluido e expandidas por (TUCKERMAN, 1926) com integrais para formas elipsoi-
des genéricas. Neste trabalho, utilizar-se-ao os fatores apresentados por (VALLE, 2014) e
derivados por (MUELLER; PALUSZEK, 2004) para o formato do envelope duplo elipsoide
e os termos virtuais fora da diagonal principal serao desprezados, conforme proposto por
(ASHRAF; CHOUDHRY, 2009). Ainda, lembra-se que a coordenada em y do centro de
gravidade do dirigivel € nula e o dirigivel é simétrico com relagdo ao plano Oxz. Dessa
forma:

[ m + m 0 0 0 mr, 0 |
m + Moo 0 —mr, 0 mry
M — 0 0 m + Mas 0 —mr, 0 3.A1)
0 —mr, 0 I, 4+ myy 0 —1,,
mr, 0 —mry 0 I, + mss 0
I 0 Mry 0 —1,, 0 1. + megg |

Os termos m;;, sé@o:
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myp = Vhparkl; (3-12)
Moo = M33 = Vi Parks; (8.13)
Mss = Mes = ViPark3. (3.15)
Onde V}, é o volume do duplo elipsoide:
2 2
Vh = §7T<(I1 + a2)b N (316)
e os coeficientes de inércia sao

2a2( 1—2—2+1)—b2 -

b*log = — 2% /1 -5
ki = (3.17)

2(12 7—+1
2a2\/1—b—§—b210g< - ) )
. 2a2 1 bQ
2a%y/1 — % — b?log
ko = 3.18
: Qaz( T, 1) o (8.18)
2(a2—20%)4/1— 2—2+b210g
2a2( 1—%+1) —p2
(a—b)(a+Dd) 2(&2 —|—2b2) \/ 1—2—3—3b2 log bz

ks = . (3.19)

[\

5 2a2( 17%+1> —b2
5(a24b2) | 24/1— 25 (2a%+a2(1—4b2)+2(b4+b2))—3b2 log s
a2 b

Em que a é o valor médio dos semieixos a; € as.

3.2.3 Vetor de forcas dinamicas

O vetor de forcas que contém os termos de forcas e momentos centrifugos e de
Coriolis, dependentes das velocidades lineares e angulares do modelo, pode ser derivado
da Equagédo 3.3 ao transferir para o lado direito da igualdade os termos 7;, F,, € M,, €
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simplifica-los. Esse vetor tem forma:

Fo=[fi fo fs fo f5 fo 1" (3.20)

Onde as componentes f; sdo, na sua forma geral, dadas por:

fl = —Mmquw + myTv + m(rx(q2 + TQ) — TP — TyPQ) - m35q2 + m26r2+

(3.21)
+ Moyrp;
fo = —myru+ m,pw + (mss — mr,)pq + mry(p2 +7%) — mr,rq — mysqr; (3.22)
f3 = —mypv + myqu +m — ryrp + r (¢ +1%) — TyTq — Magrp + misq*— (3.23)
— Masp®;
f4 - _(Jz - Jy)(ﬁ” + Jzzpq + mrz(v“u —pUJ) - nyrp - Jyz(fr‘2 - q2) - mry(pv—
— qu) + (Mms3 — Mag)rw — (Mgs — Me2)qu + (Maog — M33)VW — MogPwW+ (3.24)
+ ms1ru;
fs = =(Jo = L)rp + Joz (r? 4 1) + m(ra(po — qu) — 7(qw — 70)) + Joyrq— 3.25)
— Jy=pq + (M3 — ma1)uw + Mgsqu — MsqW + MeaPv — M2 T;
f6 = _(Jy - Jx)pq - szq’f’ + m(—rx(ru - pw)) - J:cy(q2 - p2) + mry(qw - TU>_ (3 26)

— Ms3pw + (M1 — Mag)uv — (Mayg + Ms1)pu — Magru + (M5 + Ma2)qu.

Onde m,, m,, m., J,, J, e J, sdo os termos da diagonal principal da matriz M e J,,
é igual a I,.. Observando as simplificacées decorrentes da simetria do veiculo, podemos
escrever os termos dinamicos como segue:



fi = —m.quw + myrv + m(ry(¢° +r*) — r.rp);
fo = —mgru+m.pw — mrypg —mr.rg;
f3 = —mypv + muqu +m — rrp + 1. (g + 1?);
fo=—(J. = Jy)ar + Juopq + mr.(ru — pw);

fs=—(Jo — J)rp+ JarZ(TQ +p2) + m(re(pv — qu) — r.(qw — rv)) + JryTq

— M uw;

fo = —(Jy — Ju)pq — Juoqr + m(—ry(ru — pw)) + (M1 — maoa)uv.

3.2.4 Forcas e momentos aerodinamicos
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(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)

O vetor de forgas que contém os termos aerodinamicos pode ser escrito da seguinte

forma:

Fa:%par%2[fal fa2 fa3 fa4 fa5 fa6 ]T‘

(3.33)

Onde V, é a norma do vetor velocidade dada na subsecéao 3.1.1 e f,; sdo os termos

aerodinamicos proporcionais a coeficientes adimensionais. Esses termos também depen-

dem dos angulos de ataque e derrapagem. Para a configuragao de dirigivel utilizada nesse

trabalho, tem-se, segundo (VALLE, 2014), que:
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fa1 = Cx1 cos® acos? B + Cyo sin 2 sin %; (3.34)
Jaz = Cy1 cos g sin2f + Cyqsin 23 4+ Cy3 sin S sin | 5]; (3.35)
faz = Cz1 cos % sin 2a 4+ Czg sin 2 + C'zz sin asin |« (3.36)
faa = Crasin Bsin |B); (3.37)
fas = Cypy cos % sin 2a + Cya sin 2a + Cyg sin acsin |af; (3.38)
Jas = Cn1 cos g sin 23 + Cyosin 23 + Cyg sin B sin | 5]. (3.39)

Onde os angulos de ataque e derrapagem sao dados por:

o = tan"? E; (3.40)
u
. v
= —. 3.41
f = sin V) (3.41)

Os coeficientes adimensionais C;, podem ser obtidos a partir um dos seguintes
métodos (GOMES; RAMOS, 1998):

» medicao direta em um tunel de vento;
* pelas caracteristicas geométricas do veiculo;
* a partir de derivadas de estabilidade aerodinamicas.

Para o caso estudado aqui, esses coeficientes foram determinados pelas caracteris-
ticas geométricas do veiculo a partir do procedimento descrito em (JONES; DELAURIER,
1983) e (LI; NAHON, 2007) e realizado para o envelope do duplo elipsoide por (MUELLER,;
PALUSZEK, 2004).

Com relagao as equagdes para os termos aerodinamicos, estas podem ser expan-
didas para diferentes configuracdes de estabilizadores, como em (ASHRAF; CHOUDHRY,
2009), (ASHRAF; CHOUDHRY, 2013) e (MUELLER; PALUSZEK, 2004).

A descri¢éo dos componentes C; pode ser encontrada no Apéndice B.
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3.2.5 Forcas e momentos de peso e empuxo

O vetor de forcas e momentos de peso e empuxo deve ser calculado no SRC. Dessa
forma, é necessario que as forgcas expressas no sistema inercial sejam transformadas uti-
lizando a matriz de cossenos diretores (DC M, acrébnimo do inglés Direction Cossine Ma-
trix). Sendo Fy; o vetor de forcas e momentos de peso e empuxo dado por

Fg = Ey (3.42)
G — Mg .
onde F}, é o vetor de forcas no SRC e M, o vetor de momentos, dados por:
0
F,=DCM 0 : (3.43)
(mg = parVig)
M, =7 x (DCMmg) + g x (DCM pe, Vi) (3.44)

Em que 7 e 75 sao os vetores posicao no SRC do centro de gravidade e do centro
de empuxo, respectivamente. E a posi¢ao do C.B, no SRC, é dada por:

(3.45)

Assim, na forma explicita, o vetor de forcas e momentos de peso e empuxo é:

—sinf(mg — parVag)
sin ¢ cos 0(mg — parVing)
cos ¢ cos 0(mg — parVig) (3.46)
—sin ¢ cos O(mgr, — parVigh,) |

— sin e(mgrz - parvhgbz) — COS ¢COS e(mgrx - parvhgbz)

sin ¢ COS e(mgraﬁ - parvhgbx)

3.2.6 Forcas e momentos de propulsao

O vetor contendo os termos associados as forgas e momentos propulsivos é dado
por:

T
Fp: Xp Yp Zp Lp Mp Np . (347)
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Onde as componentes Xp, Yp € Zp representam a tragao total ao longo dos eixos
X, ¥y € z do corpo, respectivamente e Lp, Mp e Np sd0 0 momento devido a tragao ao redor
dos eixos X, y e z do corpo, respectivamente.

Para a configuragéo de trés propulsores sem vetorizagdo, conforme deduzido no
Apéndice C, esse vetor pode ser escrito como:

T+ 1T
0
-T
Fp = 5 . (3.48)

0
(Ty + To)d, — Tyd,

(T — T2)dy

onde d, € a distancia da posigdo dos motores laterais no sentido longitudinal, d, €
a metade da distancia entre os motores T e 15 e d, é a distancia entre os motores laterais
até o plano xy, conforme (VALLE, 2014).

3.2.7 Equacoes cinematicas do sistema

As equacdes cinematicas de translacao e rotacao do sistema no referencial inercial
sdo dadas conforme o exposto em (VALLE, 2014).

Para a cinematica de translagao, utiliza-se a inversa da matriz dos cossenos dire-
tores para transformar as velocidades lineares dadas no SRC para o referencial inercial.

(& ¢ 2)7=DCM [ u v w]. (3.49)

Onde cada componente toma a forma:

& = (cos 1 cos O)u + (cos ) sinfsin ¢ — sin 1) cos @)v + (cos 1 sin § cos P+

(3.50)
+ sin ¢ sin ¢)w;
y = (sint) cos @)u + (sin 1) sin O sin ¢ 4 cos 1 cos ¢)v + (sin ¢ sin 6 cos p— 3.51)
— cos 1 sin ¢)w; .
H = —% = sinQu — (cos 0sin ¢)v — (cos 0 cos ¢)w. (3.52)

Onde, novamente, os angulos ¢, ¢, 1, sdo os angulos de Euler discutidos no Apén-
dice A chamados, respectivamente, de angulo de rolamento, angulo de arfagem e angulo
de guinada.



31

Essas velocidades sédo especialmente importantes, pois, ao integra-las, temos as
posicdes lineares da aeronave utilizadas tanto no sistema de controle quanto na lei de gui-
amento. Em seguida, relaciona-se as taxas angulares da atitude do sistema no referencial
inercial com as velocidades angulares no SRC. Como

p=—¢—1)sinb; (3.53)
q = 6 cos ¢ + 1 sin ¢ cos b; (3.54)
r= w cos ¢ cos ) — 0 sin ¢; (3.55)

pode-se definir uma matriz de transformagéo angular, conforme mostrado no Apén-
dice A,

1 0 —sinf
A=|0 cos¢ singcost |, (3.56)
0 —sing cos¢@cosf

cuja inversa permite calcular as taxas angulares de atitude no referencial inercial,
como mostrado a seguir:

9 | =A"1q|. (3.57)

3.2.8 Equacoées do sistema dinamico com 6-GDL na forma de espaco de estados

As equacdes dindmicas do sistema em 6 graus de liberdade podem ser escritas no
espaco de estados como proposto em (KULCZYCKI et al., 2008). A partir dessa repre-
sentacao, é possivel fazer a implementagédo computacional do sistema com os vetores de
forcas e momentos e a matriz de massa apresentados nas secdes anteriores.

= M Y(Fy+ F, + Fg + Fp). (3.58)

Z 2 5NN

TR~ Tl < P P PR <
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Assim, define-se o vetor de estados do sistema como sendo as variaveis dinamicas
longitudinais e latero-direcionais acrescidas do angulo de guinada 1 e das posi¢des z, e
Yo da aeronave. Essas varidveis adicionais serdo utilizadas posteriormente no sistema de
guiamento.

z=[u v wopqgr ¢ 0 v H z yol . (3.59)

3.3 LINEARIZAGAO DO SISTEMA E ANALISE COMPARATIVA DO MODELO

A linearizacao do sistema foi realizada conforme o proposto em (STEVENS; LEWIS,
2003), onde um sistema na forma:

X = f(X,0); (3.60)

em que X é o vetor de estados e U o vetor de controle, é linearizado através da
expansdo em séries de Taylor ao redor de um ponto de equilibrio f(Xe, Ue), com apenas
as derivadas de primeira ordem, na forma:

. af of
pr— — . . 1
X f(Xe’U€)+8X5X+_8U5U’ (3.61)
ou, de modo mais genérico
i = Ax + Bu. (3.62)

A equacéo 3.62 é valida desde que a equacao 3.65, exposta abaixo, seja satisfeita.

Para a primeira forma, % séo as derivadas parciais de primeira ordem da funcéao

que formam as matrizes Jacobianas e as perturbac¢des sdo definidas como
r=0X =X - X, (3.63)
u=06U=U—-U.. (3.64)
E o ponto de equilibrio é encontrado por

X = f(Xea Ue) = 0; (3.65)

Ja na forma genérica, x € u representam as perturbagdes em torno do ponto de
equilibrio e encontram-se as matrizes A e B assumindo uma valor pequeno para ¢ e fa-
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zendo:

Az’ _ f(Xe + nie, Ue) 2_ f(Xe — Ny, Ue); (366)
€

Xe7 Ue - Xe> Ue -
B; = f( + n2€> 2€f< n2€) ) (367)

Em que A; e B; sdo ai-ésima coluna de A e B, respectivamente. n, e n, sdo vetores
coluna de elementos unitarios com o nimero de linhas iguais ao nimero de estados e de
controles do sistema, respectivamente. Para o caso apresentado nesse trabalho, definiu-
se um valor de e de 0,000001 para um sistema com 12 estados e 3 controles. O ponto
de equilibrio foi calculado para voo a nivel do mar com uma velocidade u = 0.5 7' sem
perturbacdes adicionais.

3.3.1 Dinamica longitudinal linearizada

Segundo (KULCZYCKI et al., 2008), é possivel fazer o desacoplamento dos siste-
mas dindmicos em dois, isto €, o sistema longitudinal e o latero-direcional. Dessa forma, o
vetor de estados considerado para a dinamica longitudinal foi x = [u w ¢q 6]*. A partir do
procedimento apresentado na Sec¢ao 3.3 foram determinadas as matrizes linearizadas da
dindmica longitudinal do sistema para o dirigivel de referéncia:

—0.0137 0.0675  0.0275  2.5194
0.0010 —0.0340 0.3089 —0.3769

Along = . (3.68)
0.0056 —0.1029 —0.0198 —3.7780

0 1.0000 0 0

0.0341 0.0341 0.0042
0.0011 0.0011 —0.0264

Blong = . (369)
0.0111 0.0111 -0.0064

0 0 0
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3.3.2 Dinamica latero-direcional linearizada

Para a dindmica latero-direcional, foram considerados os estados = = [v p r ¢|7, as
matrizes A e B dessa dinamica, calculadas para o dirigivel de referéncia, sao:

—0.0476 —0.0090 —0.2413 —3.4943
—0.0291 0 0.1626 —8.3719

At = . (3.70)
0.1291 0 —0.0292  0.4567

0 1.0000 —0.0180 0

—0.0040  0.0040

0
—0.0023 0.0023 0
0
0

Bl = (3.71)

0.0305 —0.0305
0 0

3.3.3 Analise comparativa do modelo

Conforme dito no Capitulo 2, as caracteristicas gerais da planta escolhida como
base para desenvolvimento deste trabalho sdo similares, mas ndo exatamente iguais as
do dirigivel proposto por (VALLE, 2014). Desse modo, a analise dos autovalores da matriz
A linearizada do sistema permite que seja feita uma comparacdo do comportamento dina-
mico do modelo obtido com os resultados de (VALLE, 2014). Minimamente, os sistemas
devem ter o mesmo comportamento dinamico, isto €, mesmo nimero de autovalores reais
e complexos e sinais iguais entre autovalores correspondentes.

As condigbes para a linearizacdo diferem em algum grau entre este trabalho e
(VALLE, 2014) devido ao ponto de equilibrio calculado. A variagao na condi¢ao de equili-
brio calculada ocorre pela diferenga na velocidade de equilibrio desejada, 0,5 “* para esse
trabalho e 1 “* naquele. Essa escolha de velocidades de equilibrio diferentes decorre da
operacao desejada para cada aeronave. Ainda, conforme explicado no Capitulo 2, o posi-
cionamento dos motores e o coeficiente aerodinamico (Cp o), descrito no Apéndice B, n&o
sdo os mesmos em ambos os trabalhos.

Especificamente, foram calculados valores diferentes para angulo de arfagem (0) e
tracdo nos motores. Presume-se entdo que os autovalores variem em magnitude na dina-
mica longitudinal, mas nao na latero-direcional, ainda, o comportamento dinamico deve ser
o mesmo. As Tabelas 3.2, 3.3 e 3.4 apresentam as comparagdes entre condi¢coes de line-
arizacao, autovalores da dinamica longitudinal e autovalores da dindmica latero-direcional,
respectivamente. E importante ressaltar que esses resultados ndo encontram-se explicitos
em (VALLE, 2014), apenas as matrizes A e B linearizadas sdo apresentadas, portanto, o
calculo dos autovalores aqui mostrados, bem como a selegéo da matriz A para comparagao
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sao de responsabilidade do autor do presente trabalho.

Tabela 3.2 — Condig6es de equilibrio diferentes de zero para (VALLE, 2014) e para o pre-
sente trabalho.

TNl | To[N1| TNl | 017 | u [F]
Autor | 0,1223 | 0,1223 | -0,6851 | -0,92 | 05
(VALLE, 2014) 1 1 0 | 0,0003 1

Fonte: Autor.

Tabela 3.3 — Comparagéo entre os autovalores da dindmica longitudinal.

Autor (VALLE, 2014)

-0,0339 + 1,9757i | -0,0552 + 1,9650i
-0,0339 - 1,9757i | -0,0552 - 1,9650i
-0,0176 -0,2035

-0,0458 -0,0480

Fonte: Autor.

Tabela 3.4 — Comparacgao entre os autovalores da dindmica latero-direcional.

Autor (VALLE, 2014)
-0,0548 + 0.3978i | -0,0570 + 0,4000i
-0,0548 - 0.3978i | -0,0570 - 0,4000i
-0,0220 + 2.8883i | -0,0208 + 2,8772i
-0,0220 - 2.8883i | -0,0208 - 2,8772i

Fonte: Autor.

A comparacao entre as dindmicas garante a confiabilidade do modelo na medida
que a dinamica latero-direcional é representada em ambos os trabalhos por dois pares
complexos conjugados de autovalores com magnitudes praticamente idénticas, enquanto
na dinamica longitudinal ambos os trabalhos apresentam um par complexo conjugado e
dois autovalores reais negativos, onde apenas ha uma variagao significativa de magnitude
em um desses autovalores reais entre um trabalho e outro. Essa variagao pode ser expli-
cada pelas razbes levantadas anteriormente.



4 PROJETO DO SISTEMA DE CONTROLE

Para o projeto do sistema de controle foram consideradas algumas caracteristicas
de projeto:

» O vetor de estados do sistema € o apresentado na subsec¢éo 3.2.8 desconsiderando
os estados xg € yo;

» A verséo linear e invariante no tempo (LTIl) do modelo é considerada para o projeto;

» As entradas de referéncia para o sistema sao a velocidade translacional u e a altitude
H, para o plano longitudinal, e o angulo de guinada v, para 0 movimento latero-
direcional.

4.1 OBJETIVOS DE PERFORMANCE
Os objetivos que devem ser atingidos pelo controlador projetado séo:

» O controlador deve ser capaz de rastrear referéncias tanto em nivel do mar quanto
em altas altitudes, como por exemplo, uma altitude proxima da encontrada na regiao
da capital mais alta do mundo, La Paz (Bolivia), que esta a quase 4000 metros de
altitude;

» Ser capaz de operar com o sistema recebendo massas adicionais nao regulares de
até 10 % do préprio peso;

» O controlador deve ser capaz de manter o veiculo em condi¢ao de flutuacao neutra
e parado a partir de uma referéncia constante e sem perturbacao atmosférica.

4.2 CONTROLE POR REALIMENTACAO INTEGRAL DE ESTADOS

Para o projeto do compensador do sistema foi utilizada a sintese de um regulador
quadratico 6timo com realimentacao de todos os estados apresentada em (OGATA, 2011)
acrescida de integradores na planta para garantir erro zero em regime permanente.

Para o problema do Regulador Linear Quadratico (LQR, acrénimo do inglés Linear
Quadratic Regulator), tem-se um sistema genérico em malha aberta:
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z(t) = Ax(t) + Bu(t); (4.1)
y(t) = Cx(t) + Du(t); (4.2)
pode-se determinar a matriz K do vetor de controle 6timo

u(t) = —Kx(t) (4.3)

que minimiza o indice de desempenho
T= [T (@x) (W Ruet (4.4)
0

onde Q e R sdo matrizes hermitianas definidas positivas ou reais simétricas. Essas
matrizes sdo matrizes de ponderacado que determinam a importancia relativa do erro € o
consumo da energia dos sinais de controle (OGATA, 2011). Utilizando o Matlab podemos
solucionar o problema apresentado acima fornecendo as matrizes A e B do sistema bem
como as matrizes de ponderagéo Q e R através do comando K = lqr(A, B, @, R). Entre-
tanto, o controlador via LQR nao é isento de erro de estado estacionario quando o sistema
€ sujeito a uma perturbagcdo ou uma entrada de referéncia constante. No caso de serem
admitidas perturbagdes, bem como entrada de referéncia diferente de zero, o problema
LQR deve ser modificado (VALLE, 2014).

Para contornar o problema do erro de estado em regime estacionario, &€ necessario
incorporar integradores na planta antes de calcular os ganhos do controlador, os integra-
dores sao introduzidos de forma a integrar as saidas do sistema para as quais se tem
especificacao de erro de regime igual a zero, entdo a matriz de ganhos do controlador é
calculada para a planta com os integradores incorporados.

4.2.1 Calculo dos ganhos do controlador

O diagrama de blocos abaixo apresenta o sistema de controle utilizado.
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Figura 4.1 — Diagrama de blocos do sistema em malha fechada.

u
S [k, RO G

Fonte: Autor.

O sistema tem equacao

t(t) = Ax(t) + Bu(t);
(1) = Cx(t) (45)
z(t) = Hx(t).

Onde a matriz H é a matriz de rastreio 3x10 que seleciona as saidas u, ¢ e H do
vetor de estados da planta. A e B sdo as matrizes linearizadas do sistema descartando
as linhas e colunas relacionadas aos estados ignoraveis x e y, € C € a matriz identidade
10x10 para a selegéo dos estados de saida a serem realimentados, nesse caso, todos.

Continua que . é o vetor de entradas de referéncia [u,, .. H,]* e v é a saida do
compensador integral com equagéo:

w = Fw + Ge; (4.6)
v=Dw+ Je;

Cujas matrizes F e J sdo matrizes de zeros 3x3 e G e D sdo as matrizes identidade
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3x3 e onde w é o vetor de estados do compensador e e 0 erro de rastreio na forma:
e ="7T.— 2; (4.7)

Em que z s@o as saidas dos estados a serem rastreados. Ainda, u. € 0 vetor que
contém as entradas de controle [T}, T5. T3)7 e pode ser escrito como:

e = —|K, K] [ ¢ ] : (4.8)
v

e —[K, K,| sdo as matrizes de ganho 3x10 e 3x3, respectivamente, que for-
mam a matriz de ganho do controlador LQR, calculada a partir do sistema aumentado
da planta+compensador.

Para o céalculo dos ganhos citados acima, utilizou-se o comando lgr do Matlab, o
sistema aumentado tem a forma:

BRE
B

Onde A,, B,, G,, C, e F, sado as matrizes aumentadas:

+ Baue + Gare (4.9)

=C, + Far. (4.10)

w

_ A OlOz3 ] . (4 11)
* _GH F |’ '
.
B, — : (4.12)
U323 |
G, = [ D103 ; (4.13)
G -
_ C  Oyps | . (4.14)
* ~JH D | '
F, - | O | (4.15)
J -

Os ganhos K foram calculados considerando uma linearizagédo ao redor da condi-



40

¢ao de equilibrio calculada a partir das entradas u, = 0,5 “eH.a nivel do mar, obtendo-
se §. = —1°2 e o restante dos estados igual a zero e U, = [0.0394 0.0394 — 0.7061]N. As
matrizes Q e R foram encontradas por tentativa e erro, onde R;; = 0.01 e Q;; = 1. A
matriz de ganhos K encontrada foi:

15,08 2,10 0,68 0,57 11,85 2511 —0,19 10,77 20,26 —0,23 —7,07 —7,07 0,06
K=| 15,08 -2,10 0,68 —0,57 11,85 —25,11 0,19 10,77 —20,26 —0,23 —7,07 7,07 0,06 (4.16)
—~0,79 0,00 —50,67 0,00 4,76 0,00 0,00 16,11 0,00 33,56 —0,08 0,00 —1,00

4.3 ANALISE DO SISTEMA EM MALHA FECHADA

Para andlise do sistema em malha fechada computam-se as matrizes dinamicas do
sistema no espaco de estados, A. e Be:

Ac = A, - B.K; (4.17)
0102

B.=| % (4.18)
[3933

Em que K é a matriz de ganhos calculada na se¢ao anterior e as matrizes aumen-
tadas variam para as condi¢cdes de equilibrio utilizadas na linearizagao, apresentadas na
sequéncia.

Em principio, a andlise do sistema considerou trés casos onde o dirigivel esta car-
regando massas adicionais e trés varia¢des de altitude de acordo com algumas cidades
consideradas para operacao do dirigivel, sdo elas: Rio de Janeiro - RJ, Brasil (0 metros),
Santa Maria - RS, Brasil (126 metros) e Bogota - Colémbia (3000 metros).

Foi considerada uma velocidade de equilibrio de u. = 0,5 “* e o dirigivel proximo
ao solo para o célculo das condicdes de equilibrio em cada caso. As Tabelas 4.1,4.2e 4.3
apresentam as condi¢des de equilibrio calculadas diferentes de zero.

Tabela 4.1 — Condic¢bes de equilibrio para a primeira série de cenarios de operagao.

m=21,49 [Kg] | pom = 1,225 [22] | p1ogm = 1,2103 [E4] | pagoo m = 0,9091 [£9]
Ty [%or,.] 0,0394 0,0109 -5,6251

Ty [%r,,,.] 0,0394 0,0109 -5,6251

Ts [Yo1,0.] -0,7061 1,8427 52,71
017 -1,03 -1,36 12,11

Fonte: Autor.



Tabela 4.2 — Condic¢des de equilibrio para a segunda série de cenarios de operagao.

m=22,49 [Kg] | pom = 1,225 [54] | piogm = 1,2103 [E4] | paogo m = 0,9091 [£4]
71 [N] -0,1499 -0,2379 -7,9673

Ty [N] -0,1499 -0,2379 -7,9673

Ty [N] 9,1069 11,6514 61,70

01 2,3 -2,66 -14,54

Fonte: Autor.

Tabela 4.3 — Condi¢des de equilibrio para a terceira série de cenarios de operagao.

m=23,49 [Kg] | pom = 1,225 [A4] | p1ogm = 1,2103 [£4] | paooo m = 0,9091 [14]
Ty [N] -0,5670 -0,7216 10,78

T, [N] -0,5670 -0,7216 10,78

T [N] 18,9 21,43 70,32

619 -3,63 -4,03 17,11

Fonte: Autor.

Para todas as condi¢des consideradas, € possivel notar que, na altitude de Bogota,
a condicado de equilibrio calculada sempre necessita de um valor de tracdo no terceiro
motor superior a 15,2 N no sentido avante, tragdo maxima que esse motor pode fornecer
nesse sentido. O mesmo ocorre para as situagdes em que a massa adicionada é de 2 qui-
logramas. Dessa forma, fica claro que, mesmo que o controlador esteja adequado a essas
operagoes, 0 hardware do sistema nao estara, sendo necessario um motor mais potente
para que o dirigivel possa ser operado nesses casos. De um modo geral, a adequagéao do
hardware do dirigivel para cada operag¢ao depende tanto da quantidade de massa adicio-
nada quanto da altitude desejada para o voo. Sendo assim, convencionou-se que a massa
adicional maxima suportada pelos motores seria de 1 Kg e calculou-se a altitude maxima
de operagao como sendo 800 metros. Logo, a analise do sistema em malha fechada ficou
restrita aos casos de massa nominal e massa adicional de 1 Kg e, em substituicao a situ-
acao de voo a 3000 metros de altitude, utilizou-se a maxima altitude de operagéo de 800
metros.

Apb6s o célculo das condi¢des de equilibrio e linearizagdo do sistema para cada
caso, é feito o mapa de polos e zeros para as situagdes descritas.

4.3.1 Caso 1- Massa nominal a nivel do mar, a 126 metros e a 800 metros

O mapa de polos e zeros para o primeiro caso pode ser visto na Figura 4.2. Os
pontos marcados com um x sdo o0s polos do sistema, os circulos representam os zeros,
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as linhas plotadas sao as linhas de razdo de amortecimento constante (¢) e linhas de

frequéncia natural constante (w,,).

Zeros do sistema: 1 zero real negativo e 2 pares complexos conjugados com parte
real positiva;

polos do sistema: 3 polos reais negativos e 5 pares complexos conjugados com
parte real negativa;

Estabilidade do sistema: Estavel para todas as altitudes, pois ndo possui polos no
semi plano direito do grafico;

Resultados: para todas as altitudes o sistema apresenta fase ndao minima, esse
comportamento € induzido pelos zeros no semiplano direito do grafico apresentado.
Segundo (GOMES; RAMOS, 1998), esse é um comportamento natural para dirigiveis
operando em baixas velocidades e normalmente esta associado a variagao aerodi-
namica da arfagem, fazendo a aeronave descer antes de comecar a ganhar altitude.
A posicao dos polos e zeros é praticamente idéntica para nivel do mar e 126 metros
de altitude. O polo real de maior frequéncia (a) para cada altitude, apresentado no
grafico, esta posicionado praticamente no mesmo local. Esse polo esta associado
com o modo longitudinal de amortecimento de flutuacao e arfagem, sua constante
de tempo é de aproximadamente 1,7 s, sendo o0 modo dominante para a dinamica
longitudinal. O segundo polo real (b) também representa uma componente de decai-
mento exponencial que, por sua vez, esta relacionada a subida. Esse modo se torna
cada vez mais estavel com o aumento da altitude, como pode ser percebido conside-
rando sua posi¢cao mais distante do eixo imaginario em 800 metros em relagdo aos
seus pares. Por fim, o polo real de menor frequéncia (c) esta associado ao amorteci-
mento de guinada. Esse polo se encontra muito préximo de zero e esté relacionado
ao amortecimento de guinada. Para os pares complexos conjugados, os polos mais
proximos do eixo imaginario (d), ndo variam com a altitude, esses polos representam
um comportamento oscilatério levemente amortecido que esta associado ao angulo
de arfagem e é caracteristico de aeronaves que possuem o centro de empuxo um
pouco a frente do centro de gravidade. O par de polos complexos logo a seguir (e),
e que varia com a altitude, esta relacionado a oscilacées no rolamento da aeronave.
Esse par de polos tende a ficar mais estavel com a variagdo de altitude. Os préximos
3 pares de polos da direita para a esquerda relacionam-se, sequencialmente, com
rolamento e guinada (f), derrapagem (g) e derrapagem e guinada (h), onde o primeiro
tende a se tornar mais estavel e o ultimo, instavel.

Comentarios: como o dirigivel aqui tratado nao utiliza superficies de controle aero-
dindmicas a fase ndo minima n&o € um problema. Segundo (KHOURY; GILLETT,
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1999), para velocidades abaixo de 3 metros por segundo, a posi¢ao do polo real

mais préximo da origem nao deve variar, o que significa que nao é possivel controlar
a guinada da aeronave com superficies de controle aerodinamicas nessa velocidade,

sendo necessaéria a atuagao dos motores. Mais uma vez isso ndo serd um problema,

pois o dirigivel ndo conta com tais superficies.

Figura 4.2 — Mapa de polos e zeros em malha fechada para condicdo de massa nominal a
nivel do mar, a 126 metros e a 800 metros.
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4.3.2 Caso 2 - Massa adicional de 1 Kg a nivel do mar, a 126 metros e a 800 metros

O mapa de polos e zeros para esse caso pode ser visto na Figura 4.3 e segue a
notacao introduzida na subsecao anterior.

» Zeros do sistema: 1 zero real negativo e 2 pares complexos conjugados com parte

real positiva para os casos de nivel do mar e 126 metros de altitude e 1 zero real
negativo e 2 pares complexos conjugados puramente imaginarios para a altitude de

800 metros;

* Polos do sistema: 3 polos reais negativos e 5 pares complexos conjugados com

parte real negativa;
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 Estabilidade do sistema: Estavel para todas as altitudes, pois ndo possui polos no

semi plano direito do grafico;

» Resultados:o sistema apresenta fase nao minima para nivel do mar e a 126 metros,

mas nao para o caso de 800 metros de altitude. Comparativamente com o resultado

anterior, 0 aumento na massa contribuiu para aumentar o afastamento dos polos

oscilatérios de arfagem com o eixo real. A posigdo dos polos reais ndo varia com a
massa, bem como o par de polos associado a derrapagem da aeronave. O dirigivel
estando mais pesado, gerou um aumento no amortecimento do modo oscilatério de

rolamento, por outro lado, os modos de acoplamento entre rolamento e guinada e

derrapagem e guinada deslocaram-se mais para perto do eixo imaginario.

« Comentarios: Mesmo que para o caso anterior.

Figura 4.3 — Mapa de polos e zeros em malha fechada para condicdo de massa adicional
de um quilograma a nivel do mar, a 126 metros e a 800 metros.
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5 SISTEMA DE GUIAMENTO

5.1 ALGORITMO DE GUIAGEM DO TIPO LOS

O guiamento aqui implementado é baseado na linha de visada (Lookahead-base
Line Of Sight (LOS) Steering) como descrito por (JENSEN, 2011). A ideia béasica por tras
dos algoritmos de orientagédo por linha de visada (LOS) é definir um ponto de ajuste de
LOS na linha reta entre dois pontos de referéncia pi e pr1. O vetor da posigéo atual da
aeronave até o ponto de ajuste € conhecido como vetor LOS e sua direcao implicitamente
também se torna o curso da aeronave. Para o guiamento, o &ngulo de trajetdria € separado
em duas partes:

xa(e) = xp + xr(e). (5.1)

Onde
Xp = Qk; (5.2)
x-(e) = tan™! (_Z(t)) . (5.3)

No qual x, é angulo tangencial a trajetéria e x..(e) € o rumo em dire¢ao ao ponto de
ajuste entre os pontos de passagem que é€ relativo a distancia de visada (A, sem relagao
com a matriz de transformagéo angular) e ao erro de rastreio (e(t)), conforme apresentado
na Figura 5.1. A distancia de visada pode ser escolhida arbitrariamente e a sua redugao
aumenta a agressividade com que o rastreio da trajetéria é feito, essa escolha deve ser
realizada em fungao da dinamica da aeronave, velocidade e requisitos da aplicagéo.

Para a troca entre pontos de passagem durante o seguimento de uma trajetéria
com varios waypoints considerou-se o metodo do circulo de aceitacdo. Nele, se avalia se
a aeronave encontra-se dentro de um circulo que determina a regido do waypoint a partir
da seguinte equacao:

(zhs1 — 2(8))* + (yks1 — y(t))* < Rpp1. (5.4)

Onde (z,y)(t) séo as posigdes lineares do veiculo e (xy1, yr+1)(t) 0 ponto de pas-
sagem alvo. R é o raio do circulo de aceitagdo que pode ser determinado arbitrariamente, a
depender da necessidade de o veiculo cruzar exatamente em cima do ponto de passagem
ou apenas por perto.
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Figura 5.1 — Principio LOS de guiamento com distancia A.

ry
setpoint /
¢ P /
P-1 /
Pk+1

LOS
vector

Fonte: (JENSEN, 2011)

5.2 PERFIL DE VELOCIDADE DO GUIAMENTO

Na garantia da viabilidade de qualquer seguimento de trajetéria, a adaptagédo da
velocidade do veiculo é parte essencial no planejamento do caminho. Por exemplo, para
superar curvas fechadas com alta curvatura, a velocidade deve ser acomodada, de modo
que seja possivel obter um raio de viragem viavel, um piloto de automével faz isso a partir
de impressoes visuais e outros sinais. Para um veiculo autbnomo, essa adaptacao passa
pela andlise de waypoints. Considerando a guiagem apresentada na secao anterior é
interessante alterar a velocidade de acordo com o caminho, de modo que a velocidade
desejada € apenas uma funcado do angulo entre o ponto de passagem anterior p;_1, O
proximo ponto de passagem p; e 0 ponto de passagem consecutivo py.1, dado por:
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[ur X g || = |[ug] | [lupra ] sina); (5.5)

uk - U = ||| |k ]| cos(on); (5.6)

tan(ay) = M; (5.7)
U * Uk4+1

ap =tan ! M (5.8)

Uk - Uk+1

onde uy, = [zx ye]" € urir = (241 — ) (Y1 — ui)]"

Assim, a formula a seguir para a velocidade de referéncia em cada ponto de passa-
gem € calculada

- 2
Uref (k) = Umin + (Vmaz — Umin)e_(’%- (5.9)

Em que v,,;, € a minima velocidade de operagao do veiculo, para o trabalho aqui
tratado, 0,17, v, € @ maxima velocidade de operagao, aqui 17, oy, definido acima, €
0 angulo entre os pontos de passagem relevantes para a situagdo e o o parametro de
projeto que altera a forma e inclinacdo da curva da velocidade de referéncia, conforme
apresentado na Figura 5.2 abaixo.
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Figura 5.2 — Velocidade de referéncia v,.; em fungdo do fator o.
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Fonte: (JENSEN, 2011)



6 RESULTADOS DE SIMULACAO

6.1 APRESENTACAO DOS RESULTADOS

Para testar o controlador projetado foram simuladas algumas condi¢des de voo ar-
bitrarias a nivel do mar e com massa nominal. Em seguida, foram simulados dois tipos de
trajetorias, uma em vaivém e outra circular, para testar a capacidade do sistema de guia-
mento e controle em seguir uma trajetoria. Essas simulacdes nao lineares foram realizadas
com a ferramenta Simulink a partir do programa apresentado na Figura 6.1

Figura 6.1 — Diagrama do Simulink para simulagéo ndo linear

si_rastreio (4 @ » 1)
X

[u_g; psi_cl [x_0;y.0l

2
s S
1:|— Ut
& ..I B e Y ¥ = Ax+8u I o o
[:_?3 . L.{«_J ¥ = Cx+DU 9, ue U : si_dinamdir u

[u_F; psi_f] = Compensador K_v Atuadores Aeronave H
Swilch rc

{Guiameanto /i Arbitrario}

T

Atuadores

4 —
s+20
Batente em T_1 Arasc em T_1

Batente em T_2 Mrasoem T_2
# =
5+20 Xet

Batente em T_3 Arasoem T_3

y=Cxl)

Fonte: Autor.

Os resultados para cada caso de simulagdo sao apresentados em duas figuras. A
primeira apresenta a variagdo dos estados da aeronave e a agao dos atuadores e esta
dividida da seguinte maneira:

(@) posicdes lineares x(t), y(t) e H(t);
(b) velocidades lineares u(t), v(t) e w(t);

(c) posicdes angulares ¢(t), 0(t) e ¥ (t);
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(d) velocidades angulares p, q e r;
(e) atuadores laterais 77 e T5;
(f) atuador central T5.

A segunda figura apresenta a trajetoria percorrida pela aeronave em duas e trés
dimensoes, respectivamente. Também sdo mostrados vetores normalizados que indicam
a magnitude e direc&o do vetor velocidade da aeronave para algumas posi¢coes no espaco.

6.1.1 Caso 1 - Subida a nivel do mar.
Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.2 € 6.3

« Cenario - subida a nivel do mar;

Objetivo - verificar a capacidade de seguimento de referéncia do controle;

Condicoes iniciais - aeronave parte de uma altitude de 3 metros com velocidade u
de equilibrio igual a 1~* e angulo de guinada nulo;

» Condicoes finais desejadas - deve atingir 5 metros de altitude e parar em seguida
sem variar o angulo de guinada;

Resultado - a aeronave sofre uma variagdo da velocidade translacional avante com o
dirigivel parando por volta de 5 segundos apés o inicio da simulagao, deslocando-se
2 metros no eixo longitudinal antes de parar. A altitude desejada é atingida por volta
do mesmo periodo. Os motores laterais atuam de modo a frear o dirigivel, aplicando
tracdes de mesma magnitude com um maximo valor absoluto em torno de -4 N. O
motor central aplica por volta de 9 N de tragdo maxima para a aeronave atingir a
altitude;

» Observacoes - € possivel notar uma leve oscilagcao na velocidade q, residuo da acao
dos motores na velocidade. Os atuadores operam dentro de sua regido de operagcao
nominal.
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Figura 6.2 — Variagdo dos estados e agao dos atuadores em subida a nivel do mar.
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Figura 6.3 — Trajetoria percorrida em subida a nivel do mar.
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6.1.2 Caso 2 - Subida com velocidade translacional « nula a nivel do mar.

Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.4 € 6.5
Cenario - subida com velocidade « nula e a nivel do mar;
Objetivo - verificar a capacidade de seguimento de referéncia do controle;

Condicoes iniciais - aeronave parte do solo, em situacao de parada com angulo de
guinada nulo;

Condicoes finais desejadas - deve atingir 4 metros de altitude sem variar a veloci-
dade translacional u ou o angulo de guinada;

Resultado - a aeronave sofre uma variacdo da velocidade translacional avante com
o dirigivel parando por volta de 5 segundos apos o inicio da simulagéo, deslocando-
se 2 metros no eixo longitudinal antes de parar. A altitude desejada é atingida por
volta do mesmo periodo. Os motores laterais funcionam de modo a manter o dirigivel
parado no eixo longitudinal com tragdes maxima e minima em torno de 0,3 N e -0,3
N, respectivamente. A acado do terceiro motor ocorre enquanto a aeronave esta em
subida retornando ao equilibrio logo apdés o cruzamento com a altitude de referéncia;

Observacoes - a velocidade de arfagem ¢ varia de acordo com a acao do motor
central. Os motores laterais utilizam pouca tragdo para manter o dirigivel parado, ja o
motor central satura durante uma parte da operacao. A altitude desejada é atingida,
ultrapassada e apenas depois de alguns segundos se acomoda no valor indicado
pela referéncia. A aeronave desloca-se cerca de 10 centimetros no eixo longitudinal
durante a subida.
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Figura 6.4 — Variagcao dos estados e acao dos atuadores em subida parado a nivel do mar.
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Figura 6.5 — Trajetéria percorrida em subida parado a nivel do mar.
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6.1.3 Caso 3 - Curva com velocidade translacional u, altitude e angulo de guinada
constantes.

Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.6 € 6.7

» Cenario - referéncia de guinada de 45° em relagao a posigao inicial, com velocidade
translacional e altitude constantes;

Objetivo - verificar a capacidade de seguimento de referéncia do controle;

» Condicoes iniciais - aeronave parte de condi¢édo de altitude de 4 metros, angulo de
guinada nulo e velocidade de equilibrio, v = 0,5 “;

» Condicoes finais desejadas - deve manter a altitude e velocidade enquanto realiza
uma curva de 45°%;

Resultado - a velocidade v varia na medida que o veiculo entra em curva. O dirigivel
demora cerca de 6 segundos para atingir o angulo de 45° comandado, percebe-se
uma variagao maxima de % na velocidade angular r nesse intervalo. A altitude nao
varia e mantém-se igual a 4 metros, valor de equilibrio para essa situacdo. Os mo-
tores laterais fornecem tragdes com sinais opostos durante o alinhamento do angulo
de guinada e, apds, retornam ao valor de equilibrio. Pouco antes de completar 2
metros de deslocamento longitudinal, o dirigivel ja encontra-se alinhado ao angulo
comandado e desloca-se seguindo essa e as demais referéncias.

» Observacoes - 0 motor 75 demora mais para retornar ao equilibrio. O motor central
precisa compensar a variagdo na altitude durante a curva. Nao h& saturacao nos
atuadores.
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Figura 6.6 — Variacado dos estados e acéo dos atuadores em curva indicada constante.
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Figura 6.7 — Trajetoria percorrida em curva indicada constante.
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6.1.4 Caso 4 - Compensacao de taxa de variacao do angulo de guinada com veloci-
dade translacional « e altitude constantes.

Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.8 € 6.9

» Cenario - aeronave se encontra com o angulo de guinada variando 15 graus a cada
segundo;

» Obijetivo - verificar a capacidade de seguimento de referéncia do controle com distur-
bio inicial em 1/1
» Condicoes iniciais - aeronave parte de condi¢cao de altitude de 4 metros, angulo de

guinada nulo, taxa de variagao do angulo de guinada de 15% e velocidade, v = 0,5 *;

» Condicoes finais desejadas - deve zerar a taxa de variagdo do angulo de guinada
mantendo u e H constantes;

* Resultado - as velocidades angulares sao zeradas em menos de 10 segundos com
seguimento de referéncia de velocidade u e altitude H.

» Observacoes - ndo ha saturacdo nos motores. Ha necessidade do motor central
compensar 0os motores laterais durante o ajuste. Os motores laterais operam de
forma espelhada.
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Figura 6.8 — Variagao dos estados e acédo dos atuadores em compensacgao de curva.
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Figura 6.9 — Trajetoria percorrida em compensagao de curva.
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6.1.5 Caso 5 - Seguimento de trajetoria vaivém a partir do rastreio de pontos de
passagem.

O primeiro caso considerado para teste conjunto da lei de guiamento e do controla-
dor foi a simulagao de uma trajetéria de vaivém. Foram definidos os pontos de passagem
previamente cujas coordenadas em x e y estao definidas abaixo (Tabela 6.1):

Tabela 6.1 — Pontos de passagem para a trajetéria vaivém.

Xie | Yi
30 0
45 | -20
60 | -30
75 | -20
90 0
75| 20
60 | 30
45 | 20
30 0
45 | -20
60 | -30
75 | -20
90 0
75| 20
60 | 30
75| 20
90 0

Fonte: Autor.

Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.10 € 6.11

« Cenario - operacao partindo do solo para seguimento de trajetéria vaivém pré defi-
nida, marcada por pontos de passagem no espaco aéreo;

 Objetivo - verificar a capacidade de atuagao conjunta do controle e da lei de guia-
mento;

» Condicoes iniciais - aeronave parte de do solo com angulo de guinada nulo e velo-
cidade de equilibrio, u = 0,5 ;

» Condicoes finais desejadas - deve atingir e manter uma altitude de 4 metros e
cruzar por pontos de passagem dispostos de modo a formar um caminho de vaivém
No espaco aéreo;
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» Resultado - a velocidade w varia no periodo em que a aeronave sobe para a altitude
de 4 metros. Nesse mesmo intervalo, o angulo de guinada comeca a ser ajustado
pela lei de guiamento para a entrada na trajetéria. A velocidade u € reduzida para
cerca de 50% do seu valor inicial de modo a permitir que o dirigivel encontre os
pontos de passagem indicados. Inicialmente, as variacbes em r e i) sdo suaves,
se tornando mais agressivas para os pares de pontos apds a entrada na trajetoria,
pois a aeronave precisa corrigir bruscamente a sua trajetoria de azimute devido as
caracteristicas do caminho que forma cantos entre os pontos de passagem. Ainda
assim, as variagcdes nas velocidades lineares do dirigivel sdo pequenas e compativeis
com uma operagao indoor de um dirigivel de pequeno porte. Os motores laterais
funcionam de maneira diferencial para dar ao dirigivel o angulo de azimute correto,
ja o motor central atua nos primeiros instantes da simulagédo para atingir a altitude
comandada e nos momentos de variagdo grande de 1 para garantir o rastreio da
mesma.

» Observacoes - os atuadores do dirigivel operam dentro dos seus limites maximo e
minimo com saturagdo breve do terceiro motor no inicio da simulagdo. Percebe-se
que o dirigivel cruza os pontos de passagem determinados inicialmente, a excecao
do primeiro, que possui um erro de menos de um metro e é a garantia de suavizagao
da trajetéria percorrida. Uma maneira de mitigar esse erro € permitir que o veiculo
pare completamente durante a trajetéria, diferentemente do caso considerado de ve-
locidade minima de 0,1 . Outra questao é reduzir a tolerancia da lei de guiamento
com relagao aos pontos de passagem, para esse caso, a tolerancia foi de 1,5 metro.
Logo, o erro para o primeiro ponto de passagem esta dentro dos limites aceitaveis.
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Figura 6.11 — Caminho percorrido pela aeronave em seguimento de trajetéria vaivém a
nivel do mar.
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6.1.6 Caso 6 - Seguimento de trajetoria circular a partir do rastreio de pontos de
passagem.

O segundo caso considerado para teste conjunto da lei de guiamento e do contro-
lador foi a simulagcdo de uma trajetéria circular. Foram definidos 12 pontos de passagem
como funcéao do raio (R) de uma circunferéncia na forma

Xy =—RcosO + z, (6.1)
Yy = —Rsin© + y. (6.2)

Onde O é o vetor de 12 elementos contendo angulos igualmente espacados entre
0 e 27 e x. e y. sdo as coordenadas do centro da circunferéncia em x e em y, respectiva-
mente.

Para uma circunferéncia de raio 30 m centrada em z. = 40m, y. = Om, 0s pontos
de passagem determinados estao apresentados na tabela 6.2:

Tabela 6.2 — Pontos de passagem para a trajetéria circular.

Xk Yi
10.0000 0
14.7624 | -16.2192
27.5375 | -27.2890
44.2694 | -29.6946
59.6458 | -22.6725
68.7848 | -8.4520
68.7848 8.4520
59.6458 | 22.6725
44.2694 | 29.6946
27.5375 | 27.2890
14.7624 | 16.2192
10.0000 0.0000

Fonte: Autor.

Esse resultado é apresentado nas Figuras 6.12 € 6.13

» Cenario - operacao partindo do solo para seguimento de trajetéria circular pré defi-
nida, marcada por pontos de passagem no espago aéreo;

 Objetivo - verificar a capacidade de atuagao conjunta do controle e da lei de guia-
mento;
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» Condicoes iniciais - aeronave parte de do solo com angulo de guinada nulo e velo-
cidade de equilibrio, v = 0,5 *;

» Condicoes finais desejadas - deve atingir e manter uma altitude de 4 metros e
cruzar por pontos de passagem dispostos de modo a formar uma circunferéncia no
espaco aéreo;

» Resultado - a velocidade w varia no periodo em que a aeronave sobe para a altitude
de 4 metros. Nesse mesmo intervalo, a velocidade u é reduzida para cerca de 50%
do seu valor inicial. Inicialmente, r e v assumem valores negativos, no periodo em
que o dirigivel busca o primeiro ponto de passagem. Apés esse ponto e pouco antes
da conexao com o segundo ponto de passagem, ha uma variagao brusca em r e ¢
que se reflete nas outras velocidades lineares a angulares. Pode-se ver claramente
o0 momento em que os atuadores forcam o dirigivel a atingir o segundo ponto de pas-
sagem, com picos nos atuadores laterais e uma compensagao no terceiro motor, que
a partir dai segue para o equilibrio até o fim da operacao. Os atuadores laterais, por
sua vez, atuam suavemente para manter a aeronave na trajetéria. A aeronave cruza
o segundo e terceiro waypoints em recuperagado da atuagado agressiva dos motores
e segue o restante dos pontos de passagem sem maiores problemas, com variagoes
estruturadas do seu angulo e velocidade de guinada, enquanto suas velocidades
lineares permanecem constantes.

* Observacoes - ha uma breve saturacdo ocorrendo no terceiro atuador durante a
subida do dirigivel. Fica clara a maior dificuldade do dirigivel nos primeiros 3 pontos
de passagem e a maneira como a trajetéria € seguida suavemente logo depois. A
permissdo de reducao da velocidade translacional até a parada pode ser capaz de
evitar esse seguimento oscilante para os primeiros waypoints, outra possibilidade é
considerar uma regido maior para substituicdo do ponto de passagem alvo antes da
entrada na trajetoria.



63

Figura 6.12 — Variacdo dos estados e acao dos atuadores em seguimento de trajetéria
circular a nivel do mar.
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Figura 6.13 — Caminho percorrido pela aeronave em seguimento de trajetéria circular a
nivel do mar.
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6.2 DISCUSSAO

Recapitulando os resultados apresentados, em nenhum momento os atuadores la-
terais sofreram saturacdo, nunca necessitando mais do que 30% de sua tracdo maxima
para realizar as manobras, j4 o atuador central saturou nos casos de subida com veloci-
dade translacional u nula e em ambos os casos de seguimento de trajetéria, mas foi capaz
de atingir a altitude desejada. Especialmente para o0 movimento de subida nos casos de
seguimento de trajetéria o atuador central saturou em sua atuacao no sentido reverso ao
atuar de modo a evitar que a aeronave se mantivesse em uma altitude acima da altitude
comandada. Por essas razdes fica demonstrado que uma possivel vetorizacdo dos atua-
dores laterais seria benéfica nao apenas para amortecer as oscilagdes de rolamento como
também para evitar a saturagéo do atuador central.

O sistema de guiamento cumpriu bem ambas as trajetérias propostas, mas cla-
ramente o fato de haver uma velocidade minima nao nula de operagao influenciou nas
manobras iniciais de aquisicdo da trajetéria, pois para o primeiro ponto de passagem na
trajetéria vaivém e nos trés primeiro pontos de passagem na trajetéria circular foi neces-
sario utilizar a maxima distancia do circulo de aceitacédo projetado. A sintetizacdo de um
controlador para um ponto de operagao especifico ndo causou problemas nas tentativas
de rastreio de referéncia. A aeronave partiu de diferentes condi¢des iniciais e atingiu os
resultados esperados em todas elas.



7 CONCLUSAO E SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

Este trabalho apresentou um sistema de guiamento e controle para um dirigivel
com trés propulsores fixos destinado a operacao indoor. O projeto do sistema de controle
contou com um modelo de seis graus de liberdade (6-GDL), utilizando as dimensdes fisicas
de um dirigivel considerado referéncia para projetos de dirigiveis de pequeno porte e as leis
de guiamento e controle foram apresentadas. A sintese do controlador utilizou 0 método
de compensadores integrais com realimentacao de estados, considerando o sistema linear
invariante no tempo e matrizes obtidas por linearizagdo em torno de ponto de equilibrio,
com velocidade de equilibrio de 0,57, a nivel do mar e em voo reto nivelado. O sistema de
guiamento € capaz de controlar angulo de guinada e velocidade longitudinal da aeronave.
Uma série de simulagdes foi realizada com o controlador projetado sem variar 0os seus
parametros, para que fosse possivel avaliar e demonstrar o seu funcionamento conceitual
para entender suas falhas e propor trabalhos futuros. Dentre as simulacdes, algumas delas
propuseram o seguimento de uma trajetoria pré-definida, como forma de teste do sistema
de guiamento e controle. As trajetérias foram escolhidas com base na ideia de operagao
do dirigivel, isto €, em ambientes internos, em baixa velocidade e altura de operagcdo. O
veiculo foi capaz de seguir as trajetérias propostas e possuiu bom comportamento frente
as demais simulagdes. Foram feitas analises do sistema em malha fechada para algumas
situagdes ndao nominais como altitude de operagao diferente do nivel do mar e massas
adicionais. Notou-se que o controle se mantém estavel e com desempenho similar nessas
situacdes, entretanto o hardware considerado nao é capaz de operar em todas as situagoes
propostas, havendo necessidade de um motor central mais potente para operacdo com
mais de 1 Kg adicional na géndola e/ou em altitude acima de 800 metros.

Nesse sentido, algumas limitagdes do trabalho aqui apresentado englobam a nao
cobertura de todas as altitudes possiveis de operacao para o dirigivel considerando a al-
titude das varias capitais ao redor do mundo, incapacidade de controle do rolamento da
aeronave, um sistema de guiamento que depende da posicao linear em tempo real da ae-
ronave com a aeronave operando em ambientes fechados, o que inviabiliza a utilizagcao de
GPS (acrénimo do inglés, Global Positioning System), entre outras.

Por fim, algumas sugestdes para trabalhos futuros sao feitas:

» Consideracao de vetorizacdo dos motores ou de um atuador lateral adicional para
permitir o controle do rolamento do dirigivel, a vetorizagdo também pode auxiliar na
solucao do problema de saturagao do atuador central;

 Projeto de um novo controlador baseado em outra técnica para fins de comparacao
com o projeto atual;

 Refino da lei de adaptacao do perfil de velocidades para melhorar o rastreio de traje-
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toria;
Definicdo de uma missao e requisitos de projeto especificos de uma operagao indoor;

Projeto conceitual de um sistema especifico para essa operagao, corrigindo a situa-
¢ao encontrada nesse trabalho;

Modelagem e simulagdo completa dos atuadores da planta;

Proposta, modelagem e simulagao dos sensores para implementagéo do projeto aqui
construido;

Modelagem de outros cendrios de operacao e sua simulagao;

Implementagdo dos projetos em Hardware-in-the-loop e, principalmente, em uma
aeronave real;

Teste do controlador para situacdes de ambiente aberto, ou seja, com perturbacdes
externas como ventos;

Reprojeto do controlador para operagéao outdoor.
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APENDICE A — REPRESENTACOES DE ATITUDE - ANGULOS DE EULER E MATRIZ
DOS COSSENOS DIRETORES

Qualquer numero de sistemas de eixos de referéncia pode ser derivado pela rotacao
de eixos ortogonais em torno da origem, O. As vezes, pode ser necessario usar um sistema
de eixos com uma origem diferente O’. Entdo a transformag&o geral de um sistema de eixos
de referéncia para outro consiste de uma translagdo da origem, € uma rotacao de eixos
em torno da origem. Lidar com a translacdo da origem é relativamente facil em termos
matematicos, ja o trato da rotacdo dos eixos € um tanto mais sofisticado. Quando trata-
se de representagdes de atitude, isto é, formas de representar a orientagdo angular de
um objeto dada pela orientacdo de um sistema de referéncia anexado ao objeto, quando
vista em relagéo a outro sistema, existem algumas maneiras principais de trabalhar, como
a matriz de cossenos diretores (DCM, acrénimo do inglés Direction Cosine Matrix) e a
representagao por angulos de Euler. A primeira representa a orientagdo de um sistema de
eixos OX'Y’Z’ com respeito a um sistema OXYZ e a segunda representa a orientagdo de um
sistema qualquer com respeito ao outro por 3 rotagbes sucessivas de eixos intermediarios
nao colineares. A DCM tem a forma:

i'rod g 7k
C=\4"-i j-j ik (A.1)
K-i K-5 K-k
Onde os vetores diretores i, j e k estdo associados ao sistema 0XYZ e os vetores
diretores i, | e k' estdo associados ao sistema OX'Y’Z’, representados na Figura A.1
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Figura A.1 — Rotagéao de um sistema de eixos de referéncia.

A

Fonte: (SILVA, 2017)

Para o caso dos sistemas de coordenadas utilizados nesse trabalho, a DCM assume
a forma:

cos ) cos Y cos @ siny —sinf
C = | singsinfcosy — cosgsiny sin¢sinfsin) + cos ¢ costp  sin ¢ cos # (A.2)

cos ¢ sin 6 cos + sin ¢psinyy  cos ¢ sinfsiny — sin ¢ cosy  cos ¢ cos b

Os angulos de Euler considerados nesse trabalho (¢, 6 e 1)) estdo associados a
matrizes de rotacao elementares em torno dos eixos X, y € z respectivamente, sdo elas:

1 0 0
Ci=1|0 cos(p) sen(d) |; (A.3)
0 —sen(p) cos(o)

para a rotacao positiva de ¢ em torno do eixo x.
cos(f) 0 —sen(0)

C, = 0 1 0 ; (A.4)
sen() 0  cos(0)



71

para a rotacao positiva de ¢ em torno do eixo y.

cos(y)  sen(y)) 0
Cs = | —sen(v) cos(v) 0 (A.5)
0 0 1

para a rotacao positiva de ¢» em torno do eixo z.
De modo que a matriz A apresentada na subsecao 3.2.7, é obtida, conforme (COOK,
2011), resolvendo o sistema

0 0 b
g | =CiCy| 0| +C| 0] +]0O (A.6)
¥ 0

com a substituicdo das matrizes elementares.



APENDICE B — COEFICIENTES AERODINAMICOS

Os coeficientes aerodindmicos C; aqui descritos sao apresentados por (VALLE,
2014), a partir do trabalho de (MUELLER; PALUSZEK, 2004). Segue:

CXl = —(CDhOSh + CDf()Sf -+ CDgOSg) (B1)
Cxao = (kg — k1)ni1.Sh; (B.2)
Cy1 = Cxo; (B.3)
150}

= — —_— : B.4
Cys 0, 50af anfa (B.4)
CYS = —(CDCthsh + CDcfo + CchSg); (BS)
Czn = CX2; (B-6)
Cza = Cy; (B.7)
Czs = —(Cpen1Sh + CpesSy); (B.8)

oC
Cr = 8—%fsf77flf3; (B.9)
CLQ = _CchSglgz; <B1O)
Cwn = —(lﬁ - k?2)77k]3ShL; (B.11)

150}
Cur2 0, 5804,0 Sl ( )
CMg = —(CDChJQShL + CDcfolfg); (B13)
Cn1 = —CMl; (B.14)
Cne = —OM2; (B.15)
Cns = —CM3; (8-16)

oC,

- _ e B.17
Cya 0, 58%( Ui ( )
Cz4 = Cyy; (B.18)

oC,
Crs = —0, 5a—%fsfnflf1; (B.19)
CN4 = —OM4. (BZO)

Onde S; = 2,6355 m? é area de referéncia do estabilizador, Cp,o = 0,01 é o
coeficiente de arrasto de fluxo cruzado do envelope, S, = 1 m? é area de referéncia
%€ — 5,53 ¢ a derivada do

f

coeficiente de sustentacao do estabilizador com relagao ao angulo de ataque de incidéncia

da géndola, n;, = 0,25 é o fator de eficiéncia do envelope,

zero, ny = 0,29 é o fator de eficiéncia do estabilizador, Cp., = 0,5 é o coeficiente de
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arrasto de fluxo cruzado do envelope, Cp.s = 1 € o coeficiente de arrasto de fluxo cruzado
do estabilizador , Cp., = 1 € o coeficiente de arrasto de fluxo cruzado da géndola, /,. =
1,2019 m € a distancia do centro geometrico da gondola até a origem do eixo z, [y =
2,4459 m é a distancia, em x, da origem até o centro aerodindmico dos estabilizadores,
lyo = 2,8256 m é a disténcia, em x, da origem até o centro geométrico dos estabilizadores,
lgz = 0,2 m é a disténcia do centro geomeétrico da géndola até a origem do eixo X, 6Cl =0
€ a derivada do coeficiente de sustentacdo do estabilizador com relagdo ao angulo de
deflexdo do flap, ly3 = 0,97 m € a distancia do centro aerodindmico dos estabilizadores
até a origem do eixo x € Cpsy = 0,006 € o coeficiente de arrasto de incidéncia zero do
estabilizador.

Ainda, Cpyo € 0 coeficiente de arrasto de incidéncia zero do envelope dado por

Dl? Dl?
1+15|— =
15| 7] 7|7

Em que D e L s&o do didmetro maximo e comprimento do envelope, Cy € Sy, S80,

S’U}e
Cono = [ !

< ] C: (B.21)

respectivamente, o coeficiente de arrasto de friccdo de pele e a &rea molhada do corpo,
dados por

Ls :
Set = 4 [5} (0, 7L8y); (B.22)
o= %0 (B.23)

R.F

Com R, sendo o nimero de Reynolds e S, = wb? a area frontal do dirigivel. Por fim,

b
Jy = <a,1— +as/1— f2f) + 2agsin”! f) : (B.24)
28,

b2
L=r—1-f%; (B.25)

Sh,

2 Tey
13 = 7T3LSh (CLl — 20,2f3 — 3a1f2) — L ]1, (826)
— Tep 2b 3

Jy = J1 7 +3Lsh(“ 2 —a)? —a’(1 — f?)2); (B.27)

lp—ay ai
az

com f =



APENDICE C - DEDUGAO DO VETOR DE FORCAS E MOMENTOS PROPULSIVOS

Conforme apresentado em (VALLE, 2014), parte-se de uma configuracao genérica
de dois motores laterais com vetorizacao individual e um motor central sem vetorizacao
para escrever o vetor de forcas e momentos propulsivos:

T7 cos g + 15 cos g
0
Fp— —T7 sin g —Tgsinu?—Tg . (CA)
Tvd, sin p1g — Thd,, sin jio

T (dz COS fi1 — d Sin ,u1) + T2(dz COS flg — d Sin Mz) — T3dy3

T cos pdy — T5 cos pad,

onde d, € a distancia da posicao dos motores laterais no sentido longitudinal ao
Centro de Empuxo, d, é a metade da distéancia em y entre os motores 7} e 15, d, é a
distancia vertical entre os motores laterais até o plano xy e d,3 € a distancia, no sentido
longitudinal, do motor 75 ao Centro de Empuxo. Todas essas distancias sao medidas no
SRC. Ainda, 1; e us sdo os angulos de vetorizagdo dos motores 77 e T, respectivamente,
medidos em relacdo a um eixo x’ qualquer, paralelo ao eixo horizontal da aeronave. De
maneira simplificada e sem escala algumas dessas distancias podem ser observadas na
Figura C.1.

Figura C.1 — Definicbes geométricas para o calculo do vetor de propulsao.

p— as aj .,
:
CB,0:| ib
bicv] .
i
Iz
“ x4 CG
L=
Ty Toie—| = =y y
Vz

Fonte: Adaptado de (VALLE, 2014)

Fazendo com que a vetorizagdo dos motores seja igual, chegamos a configuracao
proposta por (GOMES; RAMOS, 1998) e (ASHRAF; CHOUDHRY, 2009). Considerando-a



nula, temos a configuragéo proposta nesse trabalho:

Fp =

T+ T
0
Ty
0
(T + Ty)d, — Tsd,

(Tl - TQ)dy

75



APENDICE D — MATRIZ DE MASSAS E INERCIAS VIRTUAIS

Conforme exposto em (TUVERI; CERUTI; MARZOCCA, 2014), a resposta de um
corpo a uma forca aplicada em uma direcao especifica geralmente induz uma aceleragao
que envolve trés componentes de translagao e trés componentes angulares:

a=1[uowpqr]” (D.1)

Onde as seis componentes de for¢a geradas pelos efeitos de massas adicionadas

f;m = [Xam Yam Zam Lam Mam Nam ]T (D2)

Em que o subscrito significa added masses, do inglés massas adicionadas.
Como resultado, os efeitos inerciais do fluido, devido as seis possiveis componentes
de aceleragao impostas ao corpo, podem ser identificados por

—

fam = M,a (D3)

Onde, a matriz de massa adicionada para um corpo, considerando seis graus de
liberdade, é expressa como:

— X, —Xy —Xu -X;, —X; —X;
Ve Y, Y, Y, -V, Y
— Ly —Zy  —Ly —Zy —Ziy —Zy
M, = (D.4)
—L, —L; —Ly —-L, —-L; —L;
—M, —-M, —M, -M;, —M; —M;
—N, —N, —N, —N, —N; —N;

Os termos J; sdo chamados de derivadas de massa adicionada e caracterizam as
propriedades de massa adicionada do corpo. Cada derivada tem a forma indicada pela
relagao tipica .J; = 27, conforme (IMLAY, 1961).

Se considerarmos que o escoamento ao redor do corpo é potencial, pode-se mos-
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trar, conforme (TUVERI; CERUTI; MARZOCCA, 2014), que a matriz M, deve ser simétrica.

~Xi —X; —Xy
Y, Y,
7.

Sim

X, —X; —X;
-Y, Y -V
~Z ~4y —Z (D.5)
~L, —L; —L;
—M; —M;
—N;i

E possivel realizar mais simplificagdes na matriz de massas e inércias adicionadas.
Para corpos com um plano de simetria (por exemplo, plano de simetria Oz = 0), qualquer
aceleragao limitada a este plano (@, v, 1) ndo produzira forca de massa adicional. Para o

caso proposto nesse trabalho, ha simetria no plano Oz z, logo, conforme (IMLAY, 1961):

Sim

Ou, escrevendo de maneira compacta:

o o0 0
-Y; 0 -Y;
0 —Z; 0
(D.6)
L, 0 —L
~M; 0
— N,
My |
o ] : (D.7)



onde

M12 =

M21 =

Mmoo

mss

mMe2

M55

mss

Mmae

ms3

Mye

Mee
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