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Resumo—Nos iltimos anos, novas aplicacdes para aeronaves
remotamente pilotadas tem surgido. No nicho de operacées em
ambientes fechados, como filmagem e publicidade, dirigiveis
autonomos destacam-se, pela elevada autonomia, atrelada a
estabilidade e baixo ruido com navegacio segura nesses ambi-
entes devido a sua baixa velocidade de operacio. Este trabalho
apresenta um sistema de guiamento e controle para um dirigivel
com trés propulsores fixos. Primeiramente, um modelo dinamico
com seis graus de liberdade é introduzido, sendo parametrizado
de acordo com as dimensdes 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 apresentada uma lei de guiamento para controle de
rumo no plano litero-direcional e velocidade translacional no
plano longitudinal. As trajetorias a serem acompanhadas pelo
sistema, no modo autonomo, sao estabelecidas por sequéncias de
pontos de passagem no espaco aéreo. O sistema de guiamento
foi testado considerando trajetérias comuns a operacio de uma
aeronave em ambiente fechado.

Index Terms—Controle; Dirigiveis;
Simulacao.

Indoor; Guiamento;

I. INTRODUCAO

A atual situacdo mundial das aeronaves remotamente pilota-
das € encorajadora, pois seu mercado estd em plena expansio
no setor civil e militar. Nesse contexto, varias plataformas
tem sido utilizadas. Quadricépteros elétricos, por exemplo,
apresentam as desvantagens de possuirem autonomia reduzida
e elevado ruido sonoro, tornando-os pouco interessantes para
operagdes em ambientes fechados como filmagens e publi-
cidade. Nesse nicho, os dirigiveis autonomos destacam-se
pela elevada autonomia, atrelada a estabilidade, baixo ruido e
navegacdo segura nesses ambientes devido a baixa velocidade
de operag@o.

O design classico do dirigivel consiste em um envelope axis-
simétrico, em forma de ldgrima, com uma gondola suspensa
e aletas na cauda para estabilidade [1]]. Sendo assim, pode-se
modelar o envelope dessa aeronave como duas metades elip-
soides axissimétricas. Onde ambas metades possuem o mesmo
semieixo menor, b, mas diferentes semieixos principais, a; e
az. A essa configuracdo de envelope da-se o nome de duplo
elipsoide.

O desenvolvimento de sistemas de Guiagem, Navegacdo e
Controle (GNC) ¢ essencial para a opera¢do autdnoma de um
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dirigivel. Esses sistemas dependem tanto da constru¢ao de uma
lei de guiamento robusta, capaz de navegar a aeronave e acom-
panhar uma trajetéria considerando a dinamica lenta desse tipo
de veiculo, quanto de um sistema de controle para seguimento
das referéncias dadas pela lei de guiamento. [2] apresenta
o desenvolvimento de um GNC para um dirigivel voltado
a desminagem. Em [3], diversos algoritmos para seguimento
de trajetdria por veiculos autdonomos sdo apresentados e suas
aplicacdes sdo discutidas. [4]] apresenta um sistema completo
de GNC para um dirigivel robético de monitoramento.

Neste trabalho, busca-se encontrar uma lei de guiamento
para uso para navegacdo do dirigivel duplo elipsoide contro-
lado por meio de um controlador do tipo Rastreador Linear
Quadritico (LQT), que possui erro nulo em regime permanente
para as varidveis de saida. O sistema é controlado através
de trés motores: direito, esquerdo e central, cujas respectivas
tragdes 77, T e T3 sdo as acdes de controle. Trés saidas
(varidveis de rastreio) foram escolhidas a fim de permitir uma
navegacdo completa da aeronave: u (velocidade linear no eixo
longitudinal), ¥ (angulo de guinada) e H (altitude absoluta).
A referéncia de altitude € arbitraria e previamente definida
para cada voo da aeronave. As referéncias de velocidade linear
e angulo de guinada sdo obtidas pelo sistema de guiamento,
que foi projetado baseando-se em um algoritmo de guiagem
por linha de visada (LOS - Lookahead-base Line of Sight
Steering).

II. MODELAGEM E CONTROLE DO DIRIGIVEL

Uma ilustra¢do esquematica do dirigivel adotado é apresen-
tada na figura [T} As principais dimensdes s@o sintetizadas na
tabela [l
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Figura 1: Vista lateral do dirigivel [2].
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Tabela I: Dimensdes principais do dirigivel

Parametro Descrigdo [Unidade] Valor
a1 Semieixo longitudinal menor do envelope [m] 2,17
as Semi eixo longitudinal maior do envelope [m] 4,53
b Raio méximo do envelope [m] 1,12
Tz Componente do centro de gravidade em x [m] 0,18
Ty Componente do centro de gravidade em y [m] 0,00
Ty Componente do centro de gravidade em z [m] 0,74
be Componente do centro de empuxo em x [m] -0.165
by Componente do centro de empuxo em y [m] 0,00
b, Componente do centro de empuxo em z [m] 0,00
m Massa total do dirigivel [kg] 21,49
I Momentos de inércia referente ao eixo x [kg.mQ] 25,26
I Momentos de inércia referente ao eixo y [kg.m?2] 50,29
I, Momentos de inércia referente ao eixo z [kg.m2] 31,33
I, Produto de inércia referente ao Oy [kg.mz] 0,16

Os principais pontos de referéncia da dindmica sdo: centro
de gravidade (CG), centro de volume (CV) e centro de empuxo
(CB). Os eixos longitudinal e vertical sdo denotados por z e
z, passando pelo CV.

O dirigivel possui trés propulsores iguais (ndo mostrados
na figura). Eles sdo compostos por motor elétrico e hélice.
Dois deles operam com acionamento diferencial, os quais so
montados com simetria lateral e orientados ao longo do eixo
z. O terceiro motor encontra-se no plano de simetria e aponta
para baixo.

Os propulsores sdo capazes de produzir forca (tracdo) e
momento. Eles podem produzir 15,2 N no sentido avante e
13,2 N no reverso. Neste trabalho, eles sdo modelados como
filtros passa baixa de primeira ordem (para representar o atraso
entre o comando e a resposta) e fungdes saturag@o (para limitar
a tracdo méaxima de cada um).

Para simulacdo, € utilizado um modelo matematico de
tempo continuo, o qual segue a formulacdo proposta em [5]
e aplicada por [2]]. As equacdes se fundamentam no método
de Newton-Euler para um corpo rigido e consideram os
efeitos gravitacional, propulsivo, aerodindmico e de controle.
A descricdo completa da modelagem pode ser consultada em
[6].

O vetor de estado representa a cinemdtica e dindmica de
rotagdo e translacdo, segue a notagdo classica de mecanica de
voo tal como em [7]], sendo dado por:

¢ 0 v H =z yo "
(1

Onde: u, v e w s@o as componentes, ao longo dos eixos z,
y e z fixos no corpo (respectivamente) da velocidade do CG
com respeito ao solo; p, q e r sdo as velocidades angulares de
rolamento, arfagem e guinada, respectivamente, representam a
rotagdo da aeronave com respeito ao solo e sdo decompostas
nos eixos x, y € z do corpo, respectivamente. ¢, 6 e 1 sdo
os angulos de Euler de rolamento, arfagem e guinada. H € a
altitude do CG, zg e yo definem o deslocamento do CG com
respeito a eixos x e y fixos no solo (plano horizontal).

As varidveis de entrada s@o as tragdes dos 3 motores (77,
T5 e T3), configurando o vetor de controle:

z=[u v w p q 7T

Ue = [ T1 T2 T3 ]T. (2)
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A. Controle em Malha Fechada

Um controlador foi calculado a partir do vetor de estados
apresentado, desconsiderando zy e yg que sdo relevantes
apenas para o cdlculo da trajetéria do guiamento.

As equagdes de dindmica de corpo rigido sdo ndo lineares.
Para sintese do controle, elas foram linearizadas, gerando-se
um modelo linear e invariante no tempo (LTI).

O controlador opera a partir de 3 entradas de referéncia:
velocidade translacional u e a altitude H para o plano lon-
gitudinal; &ngulo de guinada i para o guiamento lateral. O
vetor de entradas de referéncia é dado por:

r=[u % H ]’ 3

O a sintese do compensador € feita por regulador quadratico
6timo com realimentagdo de todos os estados segundo [8].
Integradores sdo acrescidos para garantir erro zero em regime
permanente das 3 entradas de referéncia, configurando um
Rastreador Linear Quadratico (LQT). Um respectivo diagrama
de blocos é apresentado na figura [2]

Figura 2: Estrutura de controle em malha fechada.

A estrutura da lei de controle é apresentada na equagdo [4
; “

onde —[k, k,] sdo matrizes de ganho 3x10 e 3x3, respec-
tivamente, que formam a matriz de ganho K do controlador
LQT. x é o vetor de estado do corpo rigido, v é o vetor de
estado formado pelas saidas dos 3 integradores.

1) Ganhos do controlador: O controle foi calculado para a
condi¢do de equilibrio de voo reto e nivelado com velocidade
translacional u, = 0,5;m/s e altitude H, ao nivel do mar.
A matriz de ponderagdo Q foi definida como a identidade,
enquanto que R € uma matriz diagonal com valores 0.01. A
matriz de ganhos encontrada foi:

Ue = —[ky ky] [ © v ]T

15,08 2,10 0,68 0,57 11,85 25,11
K= 1508 -2,10 0,68 -0,57 11,85 -25,11 0,19
-0,79 0,00 -50,67 0,00 4,76 0,00 0,00

-0,19 10,77 20,26 -0,23 -7,07 -7,07 0,06
10,77 -20,26 -0,23 -7,07 7,07 0,06
16,11 0,00 33,56 —0,08 0,00 —1,00

)]
III. PROJETO DO SISTEMA DE GUIAMENTO

O sistema de guiamento tem o objetivo de calcular as
referéncias de velocidade e angulo da trajetdria da aeronave,
dado um estado inicial (posi¢do, velocidade) e uma sequencia
desejada de pontos de passagem do dirigivel no plano horizon-
tal. No caso considerado, em ambiente fechado, a velocidade
do vento € nula, assim o angulo da trajetéria da aeronave é



o angulo de guinada, pois a aeronave ndo voa em condicdo
derrapada. A referéncia de altitude H é dada diretamente pelo
valor final desejado, visto que € controlada por um tnico motor
e ndo influencia no algoritmo de guiamento.

A. Algoritmo de guiagem do tipo LOS

O guiamento aqui implementado € baseado na linha de
visada (Lookahead-base Line Of Sight (LOS) Steering) como
descrito por [3]. A ideia bésica por trds dos algoritmos de
orientacdo por linha de visada (LOS) é definir um ponto de
ajuste de LOS na linha reta entre dois pontos de referéncia
Pr € pr+1. O vetor da posicdo atual da aeronave até o
ponto de ajuste € conhecido como vetor LOS e sua direcio
implicitamente também se torna o curso da aeronave. Para o
guiamento, o angulo de trajetéria é separado em duas partes,
xd(€) = xp+xr(e). Onde x, = ay, € X, (e) = tan™* (%(t) .

No qual x,, é angulo tangencial a trajetéria e x,(e) é o rumo
em direcdo ao ponto de ajuste entre os pontos de passagem
que ¢é relativo a distincia de visada e ao erro de rastreio (e(t)),
conforme apresentado na Figura 3] A distincia de visada
pode ser escolhida arbitrariamente e a sua reducdo aumenta
a agressividade com que o rastreio da trajetéria € feito, essa
escolha deve ser realizada em funcio da dindmica da aeronave,
velocidade e requisitos da aplicacéo.

Para a troca entre pontos de passagem durante o segui-
mento de uma trajetéria com varios waypoints considerou-se o
método do circulo de aceitagdo. Nele, se avalia se a aeronave
encontra-se dentro de um circulo que determina a regido do
waypoint a partir da seguinte equaco:

(Te41 — 2(1))* + (Yrs1 — y(1))? < RPpqa. (6)

Onde (z,y)(t) sdo as posi¢des lineares do veiculo e
(k+1,Yx+1)(t) o ponto de passagem 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.

A LOS Prs2 »
setpoint

LOS
vector

Figura 3: Principio LOS de guiamento com distincia A [3]].

B. Perfil de velocidade do guiamento

Na garantia da viabilidade de qualquer seguimento de tra-
jetéria, a adaptacdo da velocidade do veiculo é parte essencial
no planejamento do caminho. Por exemplo, para superar
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curvas fechadas com alta curvatura, a velocidade deve ser
acomodada, de modo que seja possivel obter um raio de
giro vidvel, um piloto de automével faz isso a partir de
impressdes visuais e outros sinais. Para um veiculo autonomo,
essa adaptacdo passa pela andlise de waypoints. Considerando
a guiagem apresentada na sec@o anterior € interessante alterar
a velocidade de acordo com o caminho, de modo que a
velocidade desejada é apenas uma funcdo do angulo entre
o ponto de passagem anterior py_j, 0 proximo ponto de
passagem pji € o ponto de passagem consecutivo pi41, dado
por:

ke X wrta || = [|ugl] [[ur+1]] sin(ar); (7
Uk - Ugt1 = |[ur|] ||urs1]| cos(aw); 3
X
tan(ay) = s, < w4l )
Uk * Uk4+1
X
ap = tan~! M (10)
Uk * Uk+1

T T
onde ug = [z Y] € ukt1 = [(Tr+1 — k) (Ykt1 — ye)]" -
Assim, a férmula a seguir para a velocidade de referéncia

em cada ponto de passagem ¢é calculada

Uref(ak) = Umin + (Umaw - vmin)e a2,

1L

Em que v,,;,, é a minima velocidade de operacdo do veiculo,
para o trabalho aqui tratado, 0,1 m/s, Umes é a mdxima
velocidade de operagdo, aqui 1/;m/s, oy definido acima, é o
angulo entre os pontos de passagem relevantes para a situacio
e o o parAmetro de projeto que altera a forma e inclinagdo da
curva da velocidade de referéncia, conforme apresentado na
Figura [] abaixo.
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Figura 4: Velocidade de referéncia v,.y em fungdo do fator o
[31.

IV. RESULTADOS DE SIMULAQAO

Para testar a capacidade do sistema de guiamento e controle
em seguir uma trajetéria, foram simulados dois tipos de
trajetérias, uma em vaivém e outra circular. O controlador



linear foi testado com o modelo dindmico ndo linear do
dirigivel [2], implementado no Simulink. O controlador LQT
representado na Figura [2| € capaz de seguir as referéncias do
sistema de guiamento com dindmica mais rapida do que a do
sistema de guiamento, de forma a nfo interferir nos resultados
aqui apresentados. Resultados do controlador LQT estdo em
[91.

Os resultados do sistema de guiamento para cada caso
de simulagdo s@o apresentados em duas figuras. A primeira
apresenta a variagdo dos estados da aeronave e a acdo dos
atuadores, sendo dividida da seguinte maneira:

1) posicoes lineares z(t), y(t) e H(t);

2) velocidades lineares u(t), v(t) e w(t);

3) posicoes angulares ¢(t), 0(t) e ¥(t);

4) velocidades angulares p, g e r;

5) atuadores laterais 77 e T5;

6) atuador central T3.

A segunda figura apresenta a trajetdria percorrida pela aero-
nave em duas e trés dimensdes, respectivamente. Também sio
mostrados vetores normalizados que indicam a magnitude e
direcéo do vetor velocidade da aeronave para algumas posicGes
no espago.

O primeiro caso considerado para teste do conjunto lei
de guiamento/controlador foi a trajetéria de vaivém. Foram
definidos os pontos de passagem cujas coordenadas em X e y
estdo definidas abaixo (Tabela [II):

Tabela II: Pontos de passagem para a trajetria vaivém.

Xk |30 45 60 75 90 75 60 45 30 45 60 75 90 75 60 75 90

Y, [0 20 30 20 0 20 30 20 0 -20 -30 20 0 20 30 20 0

2

Esse resultado é apresentado nas Figuras [3] e [6] sendo
descrito da seguinte forma:

o Cendrio - operacdo partindo do solo para seguimento
de trajetéria vaivém pré definida, marcada por pontos de
passagem no espago aéreo;

o Condicoes iniciais - a aeronave parte de do solo com
angulo de guinada nulo e velocidade de equilibrio, u =
0,5 m/s;

o 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
espago aéreo;

o 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 variagdes
em 7 e ¥ sdo suaves, se tornando mais agressivas para os
pares de pontos apds a entrada na trajetdria, pois a aero-
nave precisa corrigir bruscamente seu azimute (guinada)
devido as caracteristicas do caminho que forma cantos
entre os pontos de passagem. Ainda assim, as variagdes
nas velocidades lineares do dirigivel sdo pequenas e
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compativeis com uma operagio indoor de um dirigivel de
pequeno porte. Os motores laterais funcionam de maneira
diferencial para dar ao dirigivel o angulo de azimute
correto, j4 o motor central atua nos primeiros instantes
da para atingir a altitude comandada e nos momentos de
grande variacdo de v para garantir o rastreio.

« Observacoes - os atuadores do dirigivel operam dentro
dos seus limites mdximo e minimo com saturacdo breve
do terceiro motor no inicio da simulago. Percebe-se que
o dirigivel cruza os pontos de passagem determinados
inicialmente, a exce¢do do primeiro, que possui um erro
de menos de um metro e é a garantia de suavizacdo da
trajetéria percorrida. Uma maneira de mitigar esse erro é
permitir que o veiculo pare completamente durante a tra-
jetoria, diferentemente do caso considerado de velocidade
minima de 0,1 m/s. Outra questdo é reduzir a tolerancia
da lei de guiamento com relag@o aos pontos de passagem,
para esse caso, a tolerancia foi de 1,5 metro. Logo, o erro
para o primeiro ponto de passagem estd dentro dos limites
aceitaveis.

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

X = —RcosO + z,
Yy, = —Rsin® + y.

(12)
(13)

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

Para uma circunferéncia de raio 30 m centrada em z, =
40m, y. = Om, os pontos de passagem determinados estdo
apresentados na tabela [[TI}

Tabela III: Pontos de passagem para a trajetdria circular.

X, | 1000 1476 2754 4427 5965 6878 68.78 59.65 4427 2754 1476 10.00

0000 -1622 -27.29 -29.69 -22.67 -845 845 22,67 29.69 2729 1622 0.000

Y

Esse resultado é apresentado nas Figuras [7] e [8] sendo

explicado da seguinte maneira.

o Cenadrio - operagdo partindo do solo para seguimento de
trajetéria circular pré definida, marcada por pontos de
passagem no espaco aéreo;

« Condicoes iniciais - aeronave parte de do solo com
angulo de guinada nulo e velocidade de equilibrio, u =
0,5 m/s;

« Condicoes finais desejadas - deve atingir ¢ 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 € reduzida para cerca de 50%
do seu valor inicial. Inicialmente, r e 1) assumem valores
negativos, no periodo em que o dirigivel busca o primeiro



(@)

a0

linear [m]
[ ) Rude]
(== e R

Posici

o

(b)

o

4o o
i
1
[

Velocidade

ao

(c)

—_— 1) —

- - o) =

SoOooo

Posigi
b po

-------- v |

-

\
abond

Atuadores velocidade

Gimotw

—

central [N] laterais [N] angular [s] angular [?] linear [m/s]

Atuador
NOGo oM
]

100 150 200

250

300 350 400 450 500

t[s]

Figura 5: Variacdo dos estados e acdo dos atuadores em seguimento de trajetéria vaivém a nivel do mar.

X, Im]

% | |
10 Véf{%

-9 -6 -3 0 3 6 9
¥, ml

Figura 6: Caminho percorrido pela aeronave em seguimento
de trajetdria vaivém a nivel do mar.

ponto de passagem. Apds esse ponto € pouco antes da
conexdo com o segundo ponto de passagem, hd uma
variacdo brusca em r e Y que se reflete nas outras
velocidades lineares a angulares. Pode-se ver claramente
o momento em que os atuadores forcam o dirigivel a
atingir o segundo ponto de passagem, com picos nos
atuadores laterais e uma compensagio no terceiro motor,
que a partir dai segue para o equilibrio até o fim da
operacdo. Os atuadores laterais, por sua vez, atuam sua-
vemente para manter a acronave na trajetéria. A aeronave
cruza o segundo e terceiro waypoints em recuperagdo
da atuacdo agressiva dos motores € segue o restante
dos pontos de passagem sem maiores problemas, com
varia¢des estruturadas do seu 4dngulo e velocidade de
guinada, enquanto suas velocidades lineares permanecem
constantes.

o Observacoes - ha uma breve saturagdo ocorrendo no
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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 é seguida
suavemente logo depois. A permissdo de redugdo da
velocidade translacional até a parada pode ser capaz
de evitar esse seguimento oscilante para os primeiros
waypoints, outra possibilidade € considerar uma regifo
maior para substitui¢do do ponto de passagem alvo antes
da entrada na trajetoria.

V. CONCLUSAO

Este trabalho apresentou um sistema de guiamento para
um dirigivel com trés propulsores fixos, destinado a operagéo
indoor. A lei de guiamento foi obtida a partir de uma técnica
de aquisicdo de pontos de passagem por linha de visada,
combinada a um sistema de troca de referéncia por circulo de
aceitacdo e € dotada de um perfil de velocidade adaptavel a
trajetéria. O sistema de guiamento é capaz de controlar dngulo
de guinada e velocidade longitudinal da aeronave. A altitude
¢ de referéncia é dada diretamente pelo valor final desejado,
visto que ndo interfere nas outras varidveis.

As simulacdes realizadas validaram a atuagdo do sistema
de guiamento no seguimento de uma trajetéria de pontos pré-
definida. As trajetérias foram escolhidas com base na ideia de
operacdo do dirigivel, isto €, em ambientes internos, em baixa
velocidade e altura.

Trabalhos futuros podem ser propostos de modo a corrigir
algumas limitacdes do trabalho aqui apresentado, como uma
atualizacdo do perfil de velocidade do guiamento para permitir
que a aeronave pare sobre algum ponto de passagem. Ainda,
pode-se adotar um sistema de guiamento que ndo dependa
da posicdo linear em tempo real da aeronave, pois com a
aeronave operando em ambientes fechados fica inviabilizada a
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Figura 7: Variag¢@o dos estados e acdo dos atuadores em seguimento de trajetéria circular a nivel do mar.

Figura 8: Caminho percorrido pela aeronave em seguimento
de trajetdria circular a nivel do mar.

utilizacdo de GPS (Global Positioning System). Também pode-
se buscar outros meios de determinar a posi¢cdo em tempo real
da aeronave no ambiente fechado, permitindo a utilizagdo do
sistema de guiamento aqui desenvolvido.
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