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Resumo—Dirigiveis sdo aeronaves mais leves do que o ar com
caracteristicas de alta estabilidade, autonomia e baixo custo,
podendo ser utilizadas em operacdoes de ambientes internos,
como filmagem aérea. Este trabalho apresenta um sistema de
guiamento e controle para um dirigivel com trés propulsores
fixos. Primeiramente, um modelo dindmico com seis graus de
liberdade é introduzido, sendo parametrizado de acordo com
as dimensoes fisicas de uma aeronave considerada referéncia
para dirigiveis de pequeno porte. Uma lei de controle ¢ obtida
para o modelo linearizado e invariante no tempo do sistema,
sendo sintetizado, a partir deste, um controlador rastreador
linear quadratico. E avaliada a resposta em malha fechada do
sistema linearizado para diferentes condicoes, a partir do mapa
de polos e zeros do sistema. Foram feitas algumas simulacées
para condicdes arbitrarias capazes de avaliar o desempenho do
controlador. Essas andlises permitem observar as potencialidades
do sistema e indicar trabalhos futuros.

Index Terms—Controle; Dirigiveis; Indoor; LQT; Simulacio.

I. INTRODUCAO

Nos tltimos anos, aeronaves mais leves que o ar estdo no-
vamente recebendo o interesse da comunidade aeroespacial ao
redor do mundo. A modernizagao e utiliza¢do dos dirigiveis ja
ocorre em diversos campos comerciais, cientificos e militares.
Esses veiculos se sobressaem em situacdes que exigem alta
estabilidade, autonomia e baixo custo [1]. Tendo em vista essas
caracteristicas, um dirigivel € uma plataforma adequada para
filmagem aérea em ambientes internos.

O design classico do dirigivel consiste em um envelope axis-
simétrico, em forma de lagrima, com uma gondola suspensa
e aletas na cauda para estabilidade [2]. Sendo assim, pode-se
modelar o envelope dessa aeronave como duas meias elipsoi-
des axissimétricas. Onde ambas metades possuem o0 mesmo
semieixo menor, b, mas diferentes semieixos principais, a; e
az. A essa configuracdo de envelope da-se o nome de duplo
elipsoide.

O dirigivel duplo elipsoide € uma planta do tipo MIMO
(Multiplas Entradas e Miiltiplas Saidas) e seu problema de
controle possui um grau de complexidade derivado das carac-
teristicas padrdo de dirigiveis, estudadas por [3]], uma dessas
caracteristicas € o comportamento de fase ndo minima nas
respostas da altitude e &ngulo de arfagem na atuacdo do
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profundor. Ainda, em baixas velocidades o dirigivel ndo res-
ponde a atuac@o de suas superficies de controle aerodinamicas,
limitando as entradas de controle aquelas feitas pelos motores.

O problema descrito ji foi explorado algumas vezes na
literatura. Solucbes de controle classico sdo dadas em [2]
e [4], estes utilizam controladores PD e PID para controle
de um dirigivel robético semi-autdnomo, ja aqueles utilizam
modelos linearizados das dindmicas de malha aberta de um
dirigivel de altas altitudes para desenvolvimento de controla-
dores SISO cléssicos para rastreio das varidveis de interesse
da aeronave. Solugdes de controle moderno foram propostas
por [5] e [6], este utiliza técnicas de controle 6timo por
Regulador Linear Quadratico (LQR) e sintese multiobjetivo
em um modelo linearizado como solugdo para um dirigivel
de desminagem, j4 aqueles utilizam algoritmos adaptativos do
tipo backstepping como solucgio de controle ndo linear para um
dirigivel autbnomo de pequeno porte. Ainda, ha possibilidade
de aplicagdes de técnicas de controle robusto como H,, e
sintese © como solug@o de controle para o dirigivel cléssico.

Para este trabalho, busca-se controlar o dirigivel duplo
elipsoide por meio de um controlador do tipo Rastreador
Linear Quadratico (LQT). Esse controlador foi escolhido por
permitir a formulag@o para sistemas de de multiplas entradas
e multiplas saidas (MIMO), e possibilitar a obtencdo de erro
nulo em regime permanente para as referéncias fornecidas
pelo sistema de guiamento. O ganho K do controlador é
calculado ao resolver o problema do LQR para uma planta com
dindmica aumentada com integradores dos erros das varidveis
de que se deseja rastrear: u, ¥ e H, isto é, velocidade
linear no eixo longitudinal, dngulo de guinada e altitude
absoluta, respectivamente. A planta possui trés motores, onde a
tracdo em cada motor é uma varidvel de controle, totalizando
trés entradas de controle 7T, 75 e T3, ou tragdo no motor
direito, tracdo no motor esquerdo e tracdo no motor central,
respectivamente.

II. MODELO DINAMICO DO DIRIGIVEL

A aeronave dirigivel considerada é dotada de dois propul-
sores iguais, sem vetorizacdo e operagdo com acionamento
diferencial, constituidos de um motor elétrico dotado de hélice.
Ambos estdo orientados na direcdo do eixo longitudinal da
aeronave com distdncia de um metro entre eles e de 1.12 metro
no eixo vertical.
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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

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

As entradas de controle, em malha aberta, consistem nas
tracdes dos propulsores. Os propulsores podem produzir uma
trac@o de 15,2 N no sentido avante e 13,2 N no sentido reverso.
Os atuadores de propulsdo foram modelados com batentes de
tracdo e termos de primeira ordem representando um atraso
na sua resposta.

A Tabela [I] indica as dimensdes fisicas principais do di-
rigivel, bem como suas caracteristicas de massa e inércia
segundo [5].

Faz-se a aproximagdo do envelope da aeronave a partir de
um duplo elipsoide dotado de quatro estabilizadores com 0,3
m? de 4rea cada. Os estabilizadores estdio dispostos em cruz
na parte traseira do envelope.

O modelo matemético usado na simulagdo da aeronave se-
gue, em suma, o desenvolvimento proposto por [7] e aplicado
por [5]. Essa modelagem assume a abordagem de Newton-
Euler para um corpo rigido e descreve a aeronave conside-
rando os comportamentos dinimico, gravitacional, propulsivo,
aerodinamico e de controle.

A. Hipoteses de modelagem e sistemas de eixos

A Figura [I] 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 o nariz, o eixo y € perpendicular ao
plano de simetria Oxz e o eixo z completa o sistema ortogonal
de mdo direita, sendo perpendicular aos demais dois eixos
e apontando para a barriga da aeronave. A configuracdo é
chamada de sistema de referéncia do corpo (SRC), onde u, v,
w sdo os componentes translacionais da velocidade total V,
enquanto p, ¢, v sdo as velocidades angulares e ¢, 6, 1, sdo
os angulos de Euler na sequéncia 321. O sistema de referéncia
inercial (SRI ou NED ) o; x; y; z; € mostrado, com as direcdes
Norte (North) (o; z;), Leste (East) (o; y;) € para baixo (Down)
(05 2;).

A origem do SRC ¢ posicionada sobre o C.V do corpo,
visando simplificar a inclusdo, nas equagdes de movimento,
das massas e momentos de inércia adicionais. Com essa
defini¢do e considerando que se trata de um corpo simétrico,
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Yaw'sy ¢, 7, N

Figura 1: Sistemas de referéncia [5].

tem-se que o plano Oxz define o plano de simetria. Dessa
forma, os produtos de inércia I, € I, sdo ambos iguais a
Zero.

A matriz de transformacdo do SRI para o SRC é chamada
matriz de cossenos diretores (DC M) e tem forma:

cos 0 cos cos fsin —siné
DCM = | sin¢sinfcosy —cos¢siny sin¢sinfsiny + cospcosy sin¢pcos (1)
cospsinfcostp +singsiny cos@sinfsiny —singcosy cos¢cosb

A velocidade total da aeronave € dada por [1f, V, =
(u? +v2+w?). E, no equilibrio, V, = V. =
(ug + vZ +w?)

Demais hipéteses para a modelagem sio:

2

e« O envelope do dirigivel é tomado como um duplo
elipsoide, cuja coordenada do C.V é dada por z., =
a, + %(0,2 — a1 ), medido do nariz do dirigivel para trés;

e« O movimento do SRC é estudado com base em uma
condig@o de voo inicial em equilibrio [[1]];

o A aeronave é um corpo rigido. Os efeitos aeroelasticos
sao desprezados [8];

« A massa do corpo rigido permanece constante € 0 Voo
ocorre em baixas altitudes, tornando insignificantes as
varia¢des da densidade atmosférica [3]];

o O dirigivel em movimento desloca uma massa de ar de
magnitude similar a da massa do préprio veiculo [2], logo
os termos virtuais de massa e inércia ndo sdo despreziveis
e devem ser considerados na matriz de massas e inércias
do sistema.

B. Equagées do movimento

A forma mais genérica do sistema de equagdes dindmicas
de um dirigivel rigido em 6 g.d.l expressa na forma matricial,
de acordo com [7] e [3] é:

[ mE + My,

—mré + Mo Vo
mrg + Mgy

F
L, + Ma, @ ]+TI+[M

mw x Vo +w x (W x 1g))
= [ w xu()ljw) +ma;;><u2¢;><(i/o) } @

Fov _ w X (MHV,_, =+ Mlzw)
Mo V, X (MHV,, + Mlzw) +w X (M21V0 + Maow



Sendo V, e w as velocidades lineares e angulares do
movimento do dirigivel expressas no SRC e medidas em
relacdo ao SRI, dadas por:

T T

Vo=[u v w] w=[p ¢ r] 3)

m a massa total do dirigivel, I, a sua matriz de inércia
expressa no SRC, dada por:

Iz _Izy _Ia:z
L=| I,y I —1I, 4)
_Iacz _Iyz Iz

M, as matrizes componentes menores de massas e inércias
adicionais definidas na sequéncia, E a matriz identidade.
F, € a representacdo das componentes X, Y, Z de todas as
forgas resultantes nos eixos x, y, 2, incluindo aerodinamicas,
peso, empuxo e forcas propulsivas. Da mesma forma, 7,
corresponde ao momento resultante no sistema do corpo,
decomposto nas componentes L, M e N. Ainda, 77 é o
termo de forcas e momentos inerciais € F,y e Mg, sao,
respectivamente, os termos de forca e momento relacionados
ao acoplamento das velocidades linear e angular em fungdo
das massas e inércias virtuais, conforme descrito em [7]. A
posicdo do C.G,n0 SRC, érg = [ 1o Ty T, ]T . De modo
que a matriz antissimétrica de rg € dada por:

0 —T, Ty
ri=| r. 0 —ry )
Ty Tg 0

A matriz de massas e inércias virtuais M, é deduzida em
9] e tem forma:

Ma = |: (6)

3x3 3x3
M%1x3 %1?&3 :|
21 22
Sendo a matriz de massa efetiva do sistema dada por M =
M, + M,. Onde M, é a matriz de massa da aeronave.

m 0 0 0 mr, —mry
0 m O —mr, 0 mry
_ 0 0 m mry  —mrg 0
M, = 0 —mr,  mry I, -l —I. )
mr, 0 —mry Iy Iy —Iye
—mry mrg 0 R

Desprezando os termos virtuais fora da diagonal principal
conforme proposto por [[10], temos a matriz de massa e inércia
para o veiculo considerado nesse trabalho:

m+my 0 0 0 mr, 0

m + Moy 0 —mr, 0 mry

0 0 m+ mas 0 —mry 0
M= 0 —-mr, 0 Iy +myy 0 —I. (8)

mr, 0 —mry 0 I, +mss 0
0 mr 0 —I, 0 I, + mes
Os termos m;;, sdo:

mi1 = Viparkl (&)
maz = m33 = Viparks (10)
mys =0 (11)
mss = Mee = Vipark3. (12)
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Onde V};, é o volume do duplo elipsoide (V;, = %7‘1’(@1 +
az)b?). E k1, ko e k3 sdo os coeficientes de inércia para o
formato do envelope duplo elipsoide deduzidos por [2]. Suas
expressoes sdo:

) 2a2(,/1—2—§+1>—b2 ) .
b?log | ———5—— | -2b ,/17%2

k= (13)
2 2(,/1— b2 +1)—b2
2a2,/1—g—§—b2 log (abiz)
2a2(,/1—%+1)—b2
2a2‘/1—%—b2 log *:27
ks = (14)
a2 _b2 _p2
2(a2—2b2) 1*%+b2 log(2 (\/1 b?#) v )
2
(a—b)(a+b) (2(a2+2b2)1/1—%—3b2 log(w )
ks = (15)

a2 _b2 _p2
5(a2+b2)(21/1—52,(2a4+a2(1—4b2)+2<b4+b2))—3b21og(*272 ( ’ f“) i ))
Em que a € o valor médio dos semieixos a; € as.

C. Vetor de forcas dindmicas

O vetor de forgas que contém os termos de forcas e mo-
mentos centrifugos e de Coriolis, dependentes das velocidades
lineares e angulares do modelo, pode ser derivado da Equacao
Esse vetor tem forma:

Fao=[fi fo fs fo fs fo]"

Observando as simplificagcdes decorrentes da simetria do
veiculo, pode-se escrever os termos dindmicos como segue:

(16)

fi = —maqw + myrv +m(ry(¢* + %) —rrp)  (17)
f2 = —mgru + mepw — mrypg — mr,.rq (18)
f3 = —mypv + maqu +m — rerp +r,(¢* +12) (19)
fa=—(Jz = Jy)qr + Juzpq + mr,(ru — pw) (20)
fs = =(Jo = J)rp + oz (r? + p?) + m(ra(pv— e
—qu) — r.(qw — rv)) + Jyyrqg — Mi1uw
fo ==(Jy = J2)pq — Jozqr + m(—ro(ru— @2

—pw)) + (M1 — mag)uv

Onde my, my, m,, J;, Jy e J, sdo os termos da diagonal
principal da matriz M e J,, € igual a I,,.
D. Forcas e momentos aerodindmicos

O vetor de forcas que contém os termos aerodindmicos pode
ser escrito da seguinte forma:

Fa:%parVOQ[ fal fa2 fa3 fa4 fa5 faG ]T

Onde V, é a norma do vetor velocidade dada na subsecdo
II-Al e f,; sdo os termos aerodindmicos proporcionais a

(23)



coeficientes adimensionais. Esses termos também dependem
dos angulos de ataque e derrapagem. Para a configuracdo de
dirigivel utilizada nesse trabalho, tem-se que:

w1 = Cx1 cos” acos” B+ Cxosin 2a sin & 24)
f C 2 2+ C 2 5
_ B . .
faz = Cy1 cos 5 sin 283 4+ Cyo sin 25+ 25)
+ Cy3sin Bsin |G|
faz = Cz1cos % sin 2« + Cz sin 20+ 26)
+ Czssinasin |¢f
faa = Crasin Bsin|f| 27
fas = Car1 cos % sin 2« + Chpyo sin 20+ 28)
+ Cps sinasin |
fas = Cn1 cos§sin26+C’N2sin2ﬂ+ 29)
+ Cn3sin Bsin|f|.
Onde o = tan™! % € o angulo de ataque e 3 = sin~! €

o angulo de derrapagem.

Os coeficientes adimensionais C; foram determinados pelas
caracteristicas geométricas do veiculo a partir do procedimento
descrito em [11] e [7]], sua descri¢do pode ser encontrada em
[12].

E. Forcas e momentos de peso e empuxo

Sendo F¢ o vetor de forcas e momentos de peso e empuxo
dado por
T 7 17T
Fe=[F] MI ]". (30)

onde F, é o vetor de forgas no SRC e My o vetor de
momentos, dados por:

Fy,=DCM[0 0 (mg—puVig)]". (3

M, = 7g X (DCMmG) + 7 x (DCMperVig)  (32)

Em que g é o vetor aceleragdo da gravidade e 7g e 7
sdo os vetores posicdo no SRC do centro de gravidade e do
centro de empuxo (C.B.), respectivamente. A posi¢do do C.B,
no SRC,érg = b, b, b, ]T. Assim, o vetor de forcas e
momentos de peso e empuxo na forma explicita toma a forma:

—sin@(mg — parVhg)
sin ¢ cos 8(mg — parVag)
cos ¢ cos0(mg — parVihg)
—sin¢cos §(mgr. — parVhgb)
—sin@(mgr, — parVagbs) — cos ¢ cos O(mgry — parVagbs)
i1 COS (mgT — par Vighe)

Fo = (33)
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F. Forcas e momentos de propulsdo

O vetor contendo os termos associados as for¢as e momen-
tos propulsivos é dado por:

Fp=[Xp Yp Zp Lp Mp Np | . (34

Xp, Yp e Zp representam a tragdo total ao longo dos eixos
X, y e z do corpo, respectivamente ¢ Lp, Mp e Np sdo o
momento devido a tra¢do ao redor dos eixos X, y e z do corpo,
respectivamente.

Neste trabalho, o vetor pode ser escrito como:

Fr=[ (Ti+T) 0 (-T3) 0 (Ti+To)d:—Tady) (T1-To)dy ]7. (35)

onde d, é a distdncia da posi¢do dos motores laterais no
sentido longitudinal, d, é a metade da distdncia entre os
motores 17 € 15 e d, € a distincia entre os motores laterais
até o plano xy, conforme [5].

G. Equacdes cinemdticas do sistema

2

A cinemdtica de translacdo é encontrada transformando,
com a inversa da DCM, as velocidades lineares dadas no SRC
para o referencial inercial.

(¢ 9 2]"=DCM ' u v w]T. (36)
Onde cada componente toma a forma:
& = (cos 1 cos §)u + (cos 1) sin § sin ¢ — sin ) cos ¢)v a7
+ (cos sin 0 cos ¢ + sin ¢ sin ¢)w
¥ = (sin ) cos O)u + (sin ) sin 6 sin ¢ + cos 1) cos @). (38)

. + (sin ) sin 6 cos ¢ — cos 1 sin p)w

H = —%=usinf — (cos#sin ¢p)v — (cosf cos p)w. (39)

Os éangulos ¢, 6, 1, sdo os angulos de Euler chamados,
respectivamente, de dngulo de rolamento, dngulo de arfagem
e angulo de guinada.

Em seguida, relaciona-se as taxas angulares da atitude do
sistema no referencial inercial com as velocidades angulares
no SRC. Como

p=¢—1sind (40)
q =6 cos ¢+ sinpcosf 41)
r =1 cos¢cosd — Osin @ (42)

A partir da inversa da matriz de transformacdo angular
abaixo

1 0 —sind
A=] 0 cos¢g singcosh |,
0 —sing cos¢cosf

(43)



calcula-se as taxas angulares de atitude no referencial iner-
cial:
. . . .T _1 T
[¢ 60 ] =27"[p ¢ ] (44)
H. Equacées do sistema dindmico com 6-GDL na forma de
espago de estados

As equagdes dindmicas do sistema em 6 graus de liberdade
podem ser escritas no espaco de estados como proposto
em [13]. A partir dessa representacdo, é possivel fazer a
implementacdo computacional do sistema com os vetores de
forcas e momentos e a matriz de massa apresentados nas
secdes anteriores.

=M Y Fy+F,+Fc+Fp) 45)

Z 2NN

TN AN A3

Z

O vetor de estados do sistema é composto das varidveis
dindmicas na Equacdo [45] das varidveis cinematicas dadas
pelos angulos de Euler, da altitude e da posicdo xg, yo-

¢ 0 v H z0 yo ¥
(46)

z=[uw v w p q T

III. PROJETO DO CONTROLADOR DO TIPO RASTREADOR
LINEAR QUADRATICO - LQT

A. Especificagdes de projeto

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

« 0 vetor de estados do sistema € o apresentado na subsec@o
[IT-H] desconsiderando os estados x¢ € yo;

¢ a versdo linear e invariante no tempo (LTI) do modelo é
considerada para o projeto;

« as entradas de referéncia para o sistema sdo a velocidade
translacional u e a altitude H, para o plano longitudinal,
e o angulo de guinada 1, para o movimento latero-
direcional.

Objetiva-se encontrar um controlador capaz de rastrear re-
feréncias e manter o veiculo em condigio de flutuagdo neutra e
parado a partir de uma referéncia constante e sem perturbagéo
atmosférica, tanto para operacdo nivel do mar quanto em
altas altitudes, como por exemplo, uma altitude préxima da
encontrada na regido da capital mais alta do mundo, La Paz
(Bolivia), que estd a quase 4000 metros de altitude.

B. Estrutura de controle

Para o projeto do compensador do sistema foi utilizada a
sintese de um regulador quadrético 6timo com realimentacio
de todos os estados apresentada em [[14]], acrescida de integra-
dores na planta para garantir erro zero em regime permanente,
configurando um Rastreador Linear Quadritico.
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Figura 2: Estrutura de controle em malha fechada.

O diagrama de blocos apresentado na Figura [2| apresenta a
estrutura de controle utilizada. A equacdo é dada por:

i(t) = Ax(t) + Bug(t)

z(t) = Hx(t)

Onde a matriz H € 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 xg e yy. Continua
que 7. € o vetor de entradas de referéncia [u,, ¥.. H.]T e v
¢ a saida do compensador integral.

Ainda, e € o erro de rastreio e = 7. — 2. Em que z sfo
as saidas dos estados a serem rastreados. Ainda, u. € o vetor
que contém as entradas de controle [T}, T5. T3]T e pode ser
escrito como:

ue=—lky ky][ z v ]T 47

e —[ky, ky| sdo as matrizes de ganho 3x10 e 3x3, respec-
tivamente, que formam a matriz de ganho K do controlador
LQT que minimiza o indice de desempenho

J= / x)T-(Qx) + ()T - (Ru)dr (48)
0

onde Q e R sdo matrizes hermitianas definidas positivas ou
reais simétricas. Essas matrizes sdo matrizes de ponderacdo
que determinam a importincia relativa do erro € o consumo
da energia dos sinais de controle [14].

Os ganhos K foram calculados considerando uma
linearizagdo da planta ao redor da condigdo de equilibrio
calculada a partir das entradas u, = 0,5 % e H,. a nivel
do mar, obtendo-se 8. = —1° e o restante dos estados igual
a zero e U, = [0.0394 0.0394 — 0.7061]N. As matrizes Q ¢
R foram definidas como matrizes diagonais, em que g;; = 1
€Ty = 0, 01.

A matriz de ganhos K encontrada foi:

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
K= 1508 -210 0,68 -0,57 11,85 —2511 0,19 10,77 -20,26 —0,23 —7,07 7,07 0,06
-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

(49)

IV. ANALISE DO SISTEMA EM MALHA FECHADA

Para andlise do sistema em malha fechada computam-se as
matrizes dindmicas do sistema no esplggo de estados, A, =
A, —BaK; e B: = [ 01023 1323 ]



Tabela II: Condi¢des de equilibrio para a série de cendrios de
operacgao.

m=2149 [Kg] | pom = 1,225 (X3
Ty [N]

1T p126m = 1,2103 (K41 | p3ooo m = 0,9091 [£§]
0,0394 0,0109 -5,6251
T> [N] 0,0394 0,0109 -5,6251
T3 [N] -0,7061 1,8427 52,71

6 [°] -1,03 -1,36 -12,11

Em que K é a matriz de ganhos calculada na segfo
anterior e as matrizes aumentadas variam para as condi¢des
de equilibrio utilizadas na linearizacdo, apresentadas na
sequéncia.

A andlise do sistema considerou trés casos onde o dirigivel
se encontra em diferentes altitudes de acordo com algumas
cidades consideradas para sua operagdo, sdo elas: Rio de
Janeiro - RJ, Brasil (0 metros), Santa Maria - RS, Brasil (126
metros) e Bogotd - Coléombia (3000 metros).

Foi considerada uma velocidade de equilibrio de u, =
0,5 m/s e o dirigivel préximo ao solo para o cdlculo das
condi¢des de equilibrio em cada caso, dadas na Tabela

E possivel notar que, na altitude de Bogotd, a condigo
de equilibrio calculada necessita de um valor de tracdo no
terceiro motor superior a maxima tracdo que o motor gera
no sentido avante (15,2 N). Assim, mesmo que o controlador
esteja adequado a operacdo nessa localidade, o hardware do
sistema ndo estard pela falta de poténcia do motor. Sendo
assim, calculou-se a altitude méxima de operag@o (800 metros)
em substituicdo a situacdo de voo a 3000 metros de altitude.

Apés 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, apresentado na Figura [3]

Os pontos marcados com um x sdo os polos do sistema, os
circulos representam os zeros, as linhas plotadas s@o as linhas
de razdo de amortecimento constante (¢) e linhas de frequéncia
natural constante (w,,).

Os zeros do sistema sdo 1 zero real negativo e 2 pares
complexos conjugados com parte real positiva. Os polos do
sistema sdo 3 polos reais negativos e 5 pares complexos
conjugados com parte real negativa.

Pela andlise do mapa, pode-se dizer que a planta é estdvel
para todas as altitudes, pois ndo possui polos no semi plano
direito do grafico. Ainda, para todas as altitudes o sistema
apresenta fase ndo minima. Esse comportamento € induzido
pelos zeros no semiplano direito do grafico apresentado.
Segundo [8], esse ¢ um comportamento natural para dirigiveis
operando em baixas velocidades e normalmente estd associado
a variacdo aerodindmica da arfagem, fazendo a aeronave
descer antes de comecar a ganhar altitude.

A posicdo dos polos e zeros € praticamente idéntica para
nivel do mar e 126 metros de altitude. O polo real de maior
frequéncia (a) para cada altitude, apresentado no grafico, estd
posicionado praticamente no mesmo local. Esse polo estd
associado com o modo longitudinal de amortecimento de
flutuacdo e arfagem, sua constante de tempo é de aproxi-
madamente 1,7 s, sendo o modo dominante para a dinimica
longitudinal. O segundo polo real (b) também representa uma
componente de decaimento exponencial que, por sua vez,
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Figura 3: Mapa de polos e zeros em malha fechada para
condi¢cdo de massa nominal a nivel do mar, a 126 metros e a
800 metros.

estd relacionada a subida. Esse modo se torna cada vez mais
estavel com o aumento da altitude, como pode ser percebido
considerando sua posicdo mais distante do eixo imaginario
em 800 metros em relacdo aos seus pares. Por fim, o polo real
de menor frequéncia (c) estd associado ao amortecimento de
guinada. Esse polo se encontra muito préximo de zero e estd
relacionado ao amortecimento de guinada.

Para os pares complexos conjugados, os polos mais
préximos do eixo imagindrio (d), nfo variam com a altitude,
esses polos representam um comportamento oscilatério leve-
mente amortecido que estd 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, estd
relacionado a oscilagdes no rolamento da aeronave. Esse par
de polos tende a ficar mais estdvel 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.

V. RESULTADOS DE SIMULA(;AO

Para testar o controlador projetado foram simuladas duas
condi¢des de voo arbitrarias a nivel do mar. Essas simulag¢des
ndo lineares foram realizadas com a ferramenta Simulink.

Os resultados para cada caso de simulacdo sdo apresentados
em duas figuras. A primeira apresenta a variagdo dos estados
da aeronave e a acdo dos atuadores e estd dividida da seguinte
maneira:

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

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

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

4) velocidades angulares p, g e r;

5) atuadores laterais 77 e T5;

6) atuador central T5.

A segunda figura apresenta a trajetdria percorrida pela aero-
nave em duas e tr€s dimensdes, respectivamente. Também sio
mostrados vetores normalizados que indicam a magnitude e
direcdo do vetor velocidade da aeronave para algumas posicdes
no espago.
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Figura 5: Trajet6ria percorrida em subida a nivel do mar.

A. Caso 1 - Subida a nivel do mar.

Esse resultado ¢é apresentado nas Figuras [ e [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 v de equilibrio igual a 1 m/s 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 variagcdo da velocidade
translacional avante com o dirigivel parando por volta
de 5 segundos ap6s o inicio da simulacdo, deslocando-
se 2 metros no eixo longitudinal antes de parar. A
altitude desejada € atingida por volta do mesmo periodo.
Os motores laterais atuam de modo a frear o dirigivel,
aplicando tragdes de mesma magnitude com um maximo
valor absoluto em torno de -4 N. O motor central aplica
por volta de 9 N de tracdo méxima para a aeronave atingir
a altitude;

Observacoes - é possivel notar uma leve oscilacdo na
velocidade g, residuo da acdo dos motores na velocidade.
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Os atuadores operam dentro de sua regido de operagdo
nominal.

B. Caso 2 - Curva com velocidade translacional u, altitude e
dngulo de guinada constantes.

Esse resultado é apresentado nas Figuras [6] e [7]
o Cenario - referéncia de guinada de 45° em relagdo a

posi¢do inicial, com velocidade translacional e altitude
constantes;

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

Condicoes iniciais - aeronave parte de condigdo de
altitude de 4 metros, angulo de guinada nulo e velocidade
de equilibrio, u = 0,5 m/s;

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
varia¢do maxima de 15 °/s na velocidade angular r nesse
intervalo. A altitude ndo varia e mantém-se igual a 4
metros, valor de equilibrio para essa situagdo. Os motores
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 ja4 encontra-se
alinhado ao angulo comandado e desloca-se seguindo
essa e as demais referéncias.

Observacoes - o motor 7» demora mais para retornar ao
equilibrio. O motor central precisa compensar a variagdo
na altitude durante a curva. Nao hd saturagdo nos atua-
dores.

VI. CONCLUSAO

Este trabalho apresentou um sistema de controle para um

dirigivel com trés propulsores fixos destinado a operagdo in-
door. O projeto do sistema de controle contou com um modelo
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de seis graus de liberdade (6-GDL), utilizando as dimensdes
fisicas de um dirigivel considerado referéncia para projetos de
dirigiveis de pequeno porte. A sintese do controlador utilizou
o método de compensadores integrais com realimentagcdo de
estados, considerando o sistema linear invariante no tempo
e matrizes obtidas por linearizacdo em torno de ponto de
equilibrio.

As simulacdes realizadas permitiram avaliar a atuacdo do
controle sobre a planta. O controlador foi capaz de rastrear as
entradas de referéncia e acomodar o dirigivel nas condi¢des
designadas pelo projetista em uma média de até 5 segundos.
A resposta da planta as a¢des do controle estd de acordo com
os resultados apresentados na andlise do sistema em malha
fechada a partir do mapa de polos e zeros, sendo uma planta
com dindmica lenta e levemente oscilatéria em alguns modos.
A fase ndo minima ndo se mostrou um problema para o
controlador, dado que o voo ocorre em baixas velocidades e
sem atuacdo de superficies aerodindmicas.

Trabalhos futuros podem ser propostos de modo a corrigir
algumas limitacdes do trabalho aqui apresentado, como possi-
bilitar a operagdo em altitude elevada e realizar o controle do
rolamento da aeronave. Ainda, pode-se utilizar a mesma mode-
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lagem dinamica em seis graus de liberdade e sua linearizacio
sobre a condigdo de equilibrio para aplicar outras técnicas de
controle de sistemas MIMO.
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