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Resumo

Este trabalho considera um sistema aéreo autonomo nao propulsado, lancado de ae-
ronave, controlado por canards, utilizando guiamento terminal com realimentacao visual,
cujo objetivo é chegar a um determinado alvo em solo com o menor desvio possivel. E
desenvolvido o modelo nao-linear com seis graus de liberdade do artefato. O sistema
de controle é projetado em uma determinada condicao de voo e os ganhos obtidos sao
extrapolados para todo o envelope utilizando técnicas de otimizagao numérica, dados os
requisitos de desempenho desejados. E desenvolvido um simulador de voo baseado em
imagens de satélite capaz de gerar imagens de uma camera embarcada no artefato. E
implementado um método de andlise das imagens geradas pelo simulador, baseado no
método SIFT, capaz de registrar as imagens obliquas da camera com imagens ortogonais
de satélite de referéncia. O resultado da andlise das imagens permite a obtencao dos erros
em azimute e elevagao, realimentando o sistema de controle e permitindo o guiamento
preciso do artefato até o alvo. O sistema completo é simulado na presenca de vento e
turbuléncia com a utilizacao de quatro configuracoes de sensores, consistindo de combi-
nacoes de sistemas de navegacao inercial, sistema de posicionamento global por satélites
e camera de video. O método de andlise de imagens proposto e a acuracia das diferentes
configuragoes de sensores sao avaliados através de simulacao Monte Carlo, quantificando

as vantagens e desvantagens do guiamento visual.



Abstract

This work considers an autonomous aerial unpropelled system, launched from aircraft,
controlled by canards, whose mission is to fly to a ground target with minimal deviation.
The artifact’s nonlinear siz degree of freedom model is developed. The control system is
designed in one flight condition and the controller gains are extrapolated to the whole flight
envelope by using numerical optimization given the desired performance requirements. A
flight simulator based on satellite images is developed to generate images from the system’s
onboard camera. An image analysis procedure is implemented based on the SIFT method,
and it is capable of registering the simulator’s generated oblique images with orthogonal
satellite reference images. The image analysis results in the azimuth and elevation errors
that close the control system’s loop, allowing the artifact to precisely hit the target. The
complete system is simulated in an environment with wind and turbulence, using four
different combinations of sensors, including inertial navigation systems, global positioning
system, and a video camera. The proposed image analysis method and the accuracy of
each combination of sensors are assessed through Monte Carlo simulation, quantifying

the advantages and disadvantages of the visual terminal guidance.
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1 Introducao

1.1 Motivacao

H&4 um grande nimero de aplicagoes para veiculos aéreos autonomos, tanto militares
quanto civis. Boa parte dessas aplicagoes exige que o veiculo seja capaz de navegar com
acuracia até sua posicao final. Esta necessidade motiva o desenvolvimento de métodos de

guiamento mais precisos.

O emprego de bombas nao guiadas em ataques aéreos ao solo apresenta baixa acu-
racia, exigindo grande ntumero de lancamentos para cumprir uma determinada missao,
gerando desperdicio de recursos, efeitos colaterais e aumentando o risco para as aeronaves
langadoras. Segundo Hallion (1995), na Segunda Guerra Mundial (1939-1945) o langa-
mento de uma bomba de 2.000 1b a média altitude apresentava um erro circular provavel
(ECP), que é o raio do circulo onde sao esperados 50% dos pontos de impacto, de cerca
de 3.300 ft. Na guerra da Coréia (1950-1953), com o aperfeigopamento dos sistemas de
tiro das aeronaves, o ECP caiu para cerca de 1.000 ft. J& no final da guerra do Vietna
(1959-1975), o ECP para as mesmas condigoes era cerca de 400 ft. Ainda com um ECP
de 400 ft, para atingir um alvo de 60x100 ft com probabilidade de 90%, o niimero espe-

rado de bombas lancadas ¢ 176. Evidentemente este niimero ¢ bastante alto para atingir
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um alvo relativamente grande e isto motivou a pesquisa e desenvolvimento de bombas

guiadas.

Na década de 1960 comegou o desenvolvimento do guiamento a laser nos Estados
Unidos da América, que utiliza um receptor capaz de captar a reflexao de um feixe la-
ser iluminando o alvo. Segundo Goebel (2008b), em 1966 ja estavam desenvolvidos os
primeiros médulos de guiamento a laser para as bombas de fins gerais americanas (fa-
milia Paveway) e dezenas de milhares destas bombas guiadas foram lancadas no Vietna,
com taxa de acerto de cerca de 50% e um erro médio de 23 ft. A grande desvantagem
do guiamento a laser é a necessidade de um feixe laser apontando para o alvo durante
toda a trajetoria terminal do artefato, que aumenta o risco da missao pela necessidade de
manter uma aeronave ou tropa em solo com o pod iluminador. Além disso, esse tipo de
guiamento apresenta um alto custo e é sensivel a condigoes climaticas adversas, poeira e

fumaca que dificultam a propagacao do laser.

Na mesma época do desenvolvimento do guiamento a laser, foram desenvolvidos os
primeiros armamentos com guiamento eletro-6ptico baseado em imagens no espectro visi-
vel ou infravermelho, com transmissao de imagens por radio-frequéncia para um operador
externo realizar a localizacao o alvo manualmente. Tais sistemas utilizavam um rudimen-
tar processamento de sinais eletro-6pticos, necessitavam de imagens de alto contraste para
funcionar satisfatoriamente e frequentemente nao eram capazes de localizar o alvo. No

entanto, quando o alvo era localizado, o erro era de apenas poucos metros.

Ainda segundo Goebel (2008b), no inicio da década de 1990 a constelagao de satéli-
tes do sistema de posicionamento global (GPS) americano estava completa, permitindo
que receptores GPS determinassem suas localizagoes com acuracia de poucas dezenas de

metros. Tal equipamento passou a possibilitar o desenvolvimento de armamento capaz
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de navegar até as coordenadas do alvo de forma auténoma, mas nao tornou obsoletos os
sistemas de guiamento a laser e eletro-épticos, que apresentam maior acuricia e permi-
tem o ataque a alvos em movimento. O guiamento com GPS nao dispensa a utilizacao
de sistemas de navegacao inercial (SNI), pois o sinal GPS pode ser perdido ou sofrer
interferéncias. Como exemplo de guiamento com GPS/SNI pode-se citar o médulo de
guiamento americano JDAM (Joint Direct Attack Munition), que apresenta um ECP
nominal de 13 ft, teve sua producao iniciada em 1998 e foi utilizado em combate na cam-
panha da OTAN (Organizacao do Tratado do Atlantico Norte) no Kosovo em 1999, no
Afeganistao em 2001 e no Iraque em 2003. As principais desvantagens do guiamento com
GPS/SNI sao a necessidade de comunicagao com satélites imposta pelo GPS, que depende
da disponibilidade dos satélites e pode sofrer interferéncia natural ou artificial; e o erro
cumulativo no tempo apresentado pelos SNI utilizados na falta do GPS, cujo custo cresce

exponencialmente com a acuracia.

Mais recentemente estudos vem sendo realizados para aumentar a precisao do sistema
JDAM, com a utilizacao de imageamento infravermelho com reconhecimento automatico
de alvos no guiamento terminal, com o objetivo de atingir um ECP de 3 m (10 ft) (GOE-
BEL, 2008b). Também nesta linha existe o francés AASM (Armament Air-Sol Modulaire),
que pode utilizar tanto guiamento com GPS/SNI quanto com SNI e imageamento infraver-
melho terminal, capaz de receber uma imagem infravermelha do alvo antes do lancamento
localiza-lo nas imagens obtidas em voo. Tal sistema foi utilizado em combate no Afeganis-
tao em 2008. Existem ainda sistemas semelhantes na Ruissia (UPAB-1500), China (LS-6),

India (ER-PGM) e Japdo (GCS-1), porém com menos informacoes disponiveis.

Um armamento convencional (ndo nuclear) realmente efetivo requer precisao que sé

¢ alcancada utilizando alguma forma de guiamento éptico na fase terminal de voo, como
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por exemplo o método de registro de imagens DSMAC (Digital Scene Matching Area
Correlator), utilizado no missil de cruzeiro americano BGM-109 Tomahawk (FAS, 2008).
Segundo Goebel (2008a), o missil de cruzeiro russo Kh-101 utiliza registro de imagens no

guiamento terminal, bem como o missil de cruzeiro chinés Hong Niao-1.

A utilizacao de imageamento infravermelho ou visivel na fase terminal de voo com
reconhecimento automatico da localizacao do alvo na imagem permite um guiamento ex-
tremamente preciso e autonomo, visto que nao necessita de comunicagao com satélites ou
com aeronave lancadora, de iluminacao do alvo por laser e nem da designacao manual do
alvo por operador externo. Entre as desvantagens pode-se citar o grande poder computa-
cional exigido para a andlise de imagens e a possivel sensibilidade a condigoes adversas de
visibilidade e iluminacao. No entanto, como verificado pela sua utilizacao nos sistemas de

armas mais modernos do mundo, este tipo de guiamento ¢é plausivel e deve ser estudado.

E sob esta perspectiva que este trabalho é realizado. Espera-se que o desenvolvimento
de médulo de guiamento visual para bombas de fins gerais, juntamente com superficies
aerodinamicas para estender o alcance, permita o langcamento de maiores distancias e mais
precisos, minimizando o risco as aeronaves lancadoras, diminuindo o niimero de missoes,

evitando o desperdicio de recursos e minimizando efeitos colaterais.

Neste trabalho, é realizada a modelagem em seis graus de liberdade de uma bomba gui-
ada e projetado seu sistema de controle. Um sistema de navegacao visual é implementado
e simulagoes Monte Carlo sao realizadas avaliando a acuracia de diferentes configuragoes
de sensores, incluindo sistemas de navegagao inercial de diferentes caracteristicas, sistema

de posicionamento global (GPS) e o sistema de navegagao visual.
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1.2 Revisao Bibliografica

H& um ntmero razoavel de artigos e livros na literatura que apresentam a modelagem
e controle de misseis e veiculos aéreos nao tripulados, mas pouco se encontra em relagao a
bombas. Além disso, nao sao encontrados trabalhos que abordam também a modelagem
dos sensores e das perturbagoes atmosféricas, verificando sua influéncia na acuracia do
sistema. Também nao sao encontrados trabalhos combinando o modelo completo de um

artefato como o estudado com um sistema de navegacao visual.

Schmaedecke (2005) apresenta a modelagem e controle em trés graus de liberdade
de uma bomba convencional com guiamento utilizando GPS/SNI e com pequenas asas
inseridas no corpo para aumento do alcance, mas nao aborda a modelagem dos sensores
e sua influéncia na acuracia do armamento. Coelho (2007) apresenta a modelagem com
seis graus de liberdade e controle de um missil anti-navio e realiza simulacao hardware-in-
the-loop com sensores reais, porém com o objetivo de avaliar o sistema de controle e nao
a acurdcia do armamento. Li, Wang e Wang (2008) apresentam a simulacao hardware-in-
the-loop de uma bomba guiada a GPS/SNI, utilizando sensores reais, porém nao avalia
a influéncia de diferentes combinagoes de sensores na acuracia do sistema. Phillips et
al. (2001) utiliza simulagao dos erros dos sensores para avaliar a drea de seguranca no

lancamento de foguetes.

H&a um grande ntimero de trabalhos recentes envolvendo técnicas de registro de ima-
gens e guiamento visual de veiculos aéreos autonomos. Registrar imagens consiste em
encontrar a ocorréncia de uma imagem dentro de outra, ou alinhar imagens obtidas de
diferentes pontos de visada. Um tipo de problema que se assemelha ao estudado neste

trabalho ¢ o pouso de veiculos aéreos nao tripulados (VANT) e existem alguns artigos na



CAPITULO 1. INTRODUCAO 31

literatura utilizando visao computacional para resolvé-lo. A maior parte das informagoes
relativas a aplicacao de andlise de imagens no guiamento terminal de artefatos bélicos é
de carater confidencial e encontram-se muito poucos trabalhos na literatura enderecando

esta aplicacao especifica.

Schrage et al. (2008) apresenta um método utilizando contornos ativos para realizar a
segmentacao e registro de imagens de satélite de diferentes escalas e sujeitas a translagoes,
mas nao aborda a ocorréncia de rotagoes e projegoes. Schulz e Vorsmann (2007) utili-
zam um marcador artificial em solo que deve ser reconhecido pela camera de um pequeno
veiculo aéreo nao tripulado, de modo a auxiliar na fase de pouso do veiculo. A camera
aponta sempre para o solo, minimizando os efeitos projetivos. Conte et al. (2008) utiliza
um veiculo aéreo nao tripulado de pequenas dimensoes para localizar um alvo em solo.
O veiculo utiliza uma camera apontando em uma direcao perpendicular ao solo, mini-
mizando os efeitos projetivos e facilitando o registro de imagens, que é realizado através
da correlagao entre as bordas das imagens capturadas em voo e a imagem de referéncia.
As bordas sao obtidas através do filtro de Sobel. Hyun (2005) apresenta um sistema de
navegacgao auxiliado por visao para as fases de aproximacao e pouso de um veiculo aéreo.
O processamento de imagens consiste no registro das imagens capturadas durante o voo
com as imagens de referéncia, utilizando uma forma acelerada de correlacao. Proctor e
Johnson (2004) desenvolvem um planador controlado somente por meio da andlise das
imagens de sua camera, porém o sistema de analise da imagem é projetado apenas para
encontrar janelas e fazer o planador passar por elas, nao sendo possivel reconhecer ou voar
até um alvo qualquer. He et al. (2007) apresenta uma técnica baseada na transformada
de Fourier-Mellin capaz de realizar o registro de imagens de forma invariante a rotacao,

escala e translacao e sugere sua aplicagao no guiamento terminal de armamento aéreo de
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precisao, mas nao mostra resultados aplicados a um modelo completo de armamento. Esse
artigo apresenta hipoteses semelhantes as deste trabalho, porém utiliza uma abordagem

completamente diferente procurando atingir os mesmos objetivos.

E sabido que a utilizacao de técnicas de correlacao cruzada e variacoes para realizar
o registro de imagens é bastante sensivel a ruido, mudancas em condicoes de iluminacao,
oclusao e mudancas no ponto de visada. Em um tipo de aplicagdo como a proposta neste
trabalho, nao é possivel a utilizacao de marcadores artificiais sobre o alvo e nao é possivel a
utilizagao de uma camera perpendicular ao solo, pois é necessario que o alvo esteja visivel
o maior tempo possivel durante o guiamento terminal para que a distancia de passagem
seja a menor possivel. Deste modo, deve ser utilizado um método capaz de extrair feicoes
distintivas das imagens e que seja capaz de encontrar correspondéncias entre as feicoes
obtidas em imagens de diferentes pontos de visada. Neste trabalho, é utilizado o método
SIFT (Scale Invariant Feature Transform) para encontrar e descrever feigdes em imagens,

proposto por Lowe (2004).

1.3 Objetivos

Os objetivos deste trabalho sao:

e desenvolver o modelo nao-linear com seis graus de liberdade de um sistema aéreo
autonomo nao propulsado, englobando suas caracteristicas de massa e inércia, suas
derivadas de estabilidade estéticas e dinamicas variando com a velocidade, angulo

de ataque e derrapagem e deflexdes nas superficies de controle;
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e modelar diferentes configuracoes de sensores para o artefato, envolvendo sistemas de
navegacao inercial, sistemas de posicionamento global e camera de video; e modelar

condicoes atmosféricas como rajadas de vento e turbuléncia;

e projetar um sistema de controle para o modelo desenvolvido, procurando manter os
mesmos requisitos de desempenho em todo o envelope de voo e definir as fases de

VOO necessarias para garantir um grande alcance e o guiamento preciso até o alvo;

e desenvolver um simulador de voo capaz de gerar imagens obtidas por uma camera
embarcada no artefato, bem como imagens do préprio artefato, sua atitude e velo-

cidade durante a trajetéria; e

e implementar um método de analise das imagens obtidas pela camera, capaz de rea-
lizar o registro das imagens da camera com imagens ortogonais de satélite, possibili-
tando a localizacao do alvo na imagem da camera e o calculo dos erros em azimute e
elevacao do alvo em relagao ao vetor velocidade do artefato, realimentando o sistema

de controle de forma a levar o artefato ao alvo.

1.4 Organizacao do Trabalho

No capitulo 2 apresenta-se a modelagem dinamica e aerodinamica do artefato estu-
dado, bem como os modelos de sensores, atmosférico, de vento e turbuléncia. No capitulo 3
¢ desenvolvido o sistema de controle do artefato, incluindo pilotagem e guiamento. No
capitulo 4 é apresentado o simulador de voo. No capitulo 5 desenvolve-se o método de
analise das imagens geradas pelo simulador de voo, permitindo a obtencao dos erros que

realimentam o sistema de controle. No capitulo 6 sao exibidos os resultados obtidos das si-
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mulacoes realizadas e no capitulo 7 apresentam-se as conclusoes e sugestoes para trabalhos

futuros.



2 Modelagem

Este capitulo trata da modelagem do artefato estudado e do ambiente. Inicialmente
definem-se os sistemas de referéncia, depois sao apresentadas as equacoes de movimento
em seis graus de liberdade e as equacoes relativas a aerodinamica. Na sequéncia sao
apresentadas a definicao da geometria e caracteristicas de inércia do artefato, a obtencao
dos parametros aerodinamicos, a modelagem de sensores e atuadores. Finalmente sao

apresentados os modelos atmosféricos e de vento utilizados. O modelo é implementado

em MATLAB/Simulink.

2.1 Sistemas de Referéncia

No estudo da mecanica do voo de um corpo rigido, sao utilizados trées sistemas de

referéncia principais, a saber:

e Sistema Inercial: Este sistema é fixo com origem na superficie da Terra, o eixo X,

aponta para a direcao Norte, o eixo Y, para Leste e o eixo Z, para o centro da Terra.

e Sistema do Corpo: Este sistema tem origem no centro de gravidade (CG) do artefato,
o eixo X} acompanha o eixo principal do corpo, e, em voo reto e nivelado, o eixo Y,

aponta para a direita e o eixo Z; para baixo, dada uma vista traseira do artefato.



CAPITULO 2. MODELAGEM 36

e Sistema do Vento: Este sistema também tem origem no CG do corpo e é obtido
através de rotagoes idénticas dos trés eixos sistema do corpo, que facam com que o

eixo X se alinhe com a direcao do vento relativo.

Na secao 2.2 serao apresentadas as equagoes de movimento, que sao obtidas com base
nas forcas e momentos atuantes no sistema do corpo. Desta forma, frequentemente é
necessario transformar coordenadas do sistema inercial para o sistema do corpo, como,

por exemplo, para transformar a forga peso.

A figura 2.1 mostra o sistema inercial transladado (X,,Y.,Z.) e o sistema do corpo
(Xp,Y3,72p). Os angulos ¢, 0 e ¢ s@o os angulos de Euler de rolamento, arfagem e guinada.
A transformacao de coordenadas de vetores do sistema inercial para o sistema do corpo
envolve uma sequéncia de rotacoes em guinada, arfagem e rolamento, nesta ordem, e pode
ser representada pela matriz (2.1) (STEVENS; LEWIS, 1992), onde ca e sa indicam o

cosseno e o seno do angulo a, respectivamente.

clcyp cOsy —s0

Mg = | —cosih + spsfcth)  copc + spsfstp  sped (2.1)

S¢s + cosfcy)  —spsy + cpsfsy  coch

Na segao 2.3 mostra-se que os coeficientes aerodinamicos que geram as forgas e mo-
mentos aerodinamicos sao obtidos com base nos angulos de ataque a e de derrapagem
B, que sao os angulos entre o sistema de referéncia do vento (A,,A,,4.) e o sistema de
referéncia do corpo (X3,Y3,7,). A figura 2.2 mostra os sistemas de referéncia e os angulos

citados.
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FIGURA 2.1 — Sistemas de referéncia inercial, do corpo e angulos de Euler (SIOURIS,

2004).
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Thrust (T)

Vig Ax

FIGURA 2.2 — Sistemas de referéncia do vento, do corpo, angulos de ataque e derrapagem

(SIOURIS, 2004).

2.2 Equacoes do Movimento

As equacoes do movimento sao deduzidas no sistema de referéncia do corpo, pois sua
escrita é muito mais simples neste referencial em comparacao com o referencial inercial

(ETKIN; REID, 1996).

Sao necessarias 12 variaveis de estado para representar completamente a dinamica do
artefato. O vetor X = [u,v,w,0,0,0.p,q,r,2,y,h] representa os estados, onde [u,v,w] sao as
velocidades lineares no sistema do corpo, [p,q,r] sao as velocidades angulares no sistema
do corpo e [z,y,h] representa a posicao no referencial inercial, onde h = —z. O vetor
X = Vr,o,8,6,0,4,p,q,r,2,y,h] também pode ser utilizado como vetor de estados, sendo
Vr a velocidade aerodinamica do corpo (ou velocidade do vento relativo) e dado que existe

uma relacgdo tnica entre [u,v,w] e [Vp,a,3] (considerando u > 0).
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As equacoes diferenciais nao-lineares para estes 12 estados sao apresentadas em Ste-
vens e Lewis (1992). As equagoes sao apresentadas para uma aeronave que possui apenas
um plano de simetria e podem ser simplificadas para um artefato com dois planos de
simetria, como é o caso do objeto de estudo deste trabalho. Os momentos de inércia
I, e I, sao iguais devido a simetria e portanto o produto de inércia cruzado I,, ¢ nulo,
a massa do artefato é m e as equagoes simplificadas sdo enumeradas de (2.2) a (2.13).
As forcas e momentos externos no sistema de coordenadas do corpo sao representados,

respectivamente por [F,,Fy,F.] e [L,M,N].

Fy
U =rv—qw—g.send + — (2.2)
m
. Fy
0 = —r.u+ pw+ g.seng.cost) + — (2.3)
m
. F,
W = q.u — p.v + g.cosp.cost + — (2.4)
m
b=p+ tgh.(q.seng + r.cose) (2.5)
0 = q.cosd — r.send (2.6)
. g.seng + r.coso
b = 2.7
cost
L
) = — 2.8
P=7 (2.8)
= e M (2.9)
= T _
q I, p 1,
I -1, N
= . — 2.10
7 Pt (2.10)
& = w.cosb.costh + v.(—cosg.seny) + seng.send.cosyp) +
+w.(sen¢.sent) 4 cos¢p.send.cosy) (2.11)
§ = u.cosf.seny) + v.(cos¢p.cosy) + seng.senf.seny)) +
+w.(—seng.cosy + cosg.senf.senw)) (2.12)

h = u.senf — v.seng.cosh — w.cosg.cosd (2.13)



CAPITULO 2. MODELAGEM 40

2.3 Forcas e Momentos Aerodinamicos

Como o sistema estudado nao apresenta propulsao, as tinicas forgas externas atuantes
sao o peso e as forcas aerodinamicas e os Unicos momentos externos sao os momentos
aerodinamicos. As forcas e momentos aerodinamicos dependem da pressao dinamica e
dos coeficientes aerodinamicos, que sao adimensionalizados por areas e comprimentos de
referéncia. A pressao dindmica é dada por (2.14), onde p é a massa especifica do ar.
Sendo C' um coeficiente aerodinamico de forga, a for¢a correspondente é dada por (2.15);
e sendo C um coeficiente de momento, o momento é dado por (2.16), onde S,cs € l,f s80,

respectivamente, a area e o comprimento de referéncia utilizados na adimensionalizacao.

1
q= 5‘p.vj‘é’ (2.14)
M = q@.Sreplyey.C (2.16)

Os coeficientes necessarios para descrever todas as forcas e momentos aerodinamicos
atuantes em um corpo em voo sao Cg,Cy,Cz,C1,Cm € Cy. Os trés primeiros referem-se as forcas
no sistema do corpo e os trés ultimos aos momentos no mesmo sistema de referéncia.
Segundo Stevens e Lewis (1992), o valor dos coeficientes é influenciado pela geometria do
corpo, nimero de Mach, angulos de ataque e derrapagem (« e [3), velocidades angulares
(p,q e ), deflexGes nas superficies de controle (d7,02,035 € d4) e variagoes temporais dos

angulos de ataque e derrapagem (c e 3).

Segundo Anderson (2001), os coeficientes também sao influenciados pelo nimero de

Reynolds, que é fungao da massa especifica e da viscosidade do ar, que variam com a
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altitude (vide secao 2.5.1). No entanto, conforme é explicado na secao 2.4.2, a influéncia

da altitude nos coeficientes é desprezada neste trabalho.

Segundo Etkin e Reid (1996), a influéncia de & e 3 se deve ao tempo de acomodagao
da distribuicao de pressao no corpo apds uma variacao de a ou F. A avaliacao dessa
influéncia envolve o estudo de escoamento nao estacionario e é bastante complexa. Além

disso, a influéncia de & e (3 é menor que a dos outros fatores e é desprezada neste trabalho.

A influéncia das velocidades angulares nos coeficientes aerodinamicos é obtida através
das derivadas de estabilidade dinamicas c,q, cyr, Czq, Cip; Cmq € Cnr. Estas derivadas surgem
devido a diferenca entre as velocidades lineares de diferentes posi¢coes do corpo durante
uma rotagao em torno de qualquer eixo. Esta diferenga gera angulos de ataque e der-
rapagem diferentes em diferentes posigoes do corpo, que, integrados ao longo do corpo,
geram forcas e momentos resultantes nao-nulos. Em geral, o efeito dessas derivadas é de
amortecer a rotagao, estabilizando o movimento. O valor obtido para c,, em todas as
condigoes é nulo (vide segao 2.4.2), visto que a velocidade de arfagem gera somente forgas
aerodinamicas normais ao eixo do corpo. Tal coeficiente é, portanto, desprezado neste

trabalho.

Desta forma, os coeficientes aerodinamicos utilizados neste trabalho para uma deter-
minada condigao de voo sao gerados pelas equagoes de (2.17) a (2.22), onde A, indica a

variacao do coeficiente ¢ dada uma entrada de controle e as condicoes de voo.

¢ = cz(Mach,o,3) + A (01,02,03,04,Mach,a,3) (2.17)

lTef.T'

¢y = cy(Mach,a,3) + Qv G
Vr

(Mach,a,3) +

+Acy(MaChaaa5751752763764) (2]‘8)
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¢, = c.(Mach,a,3) + lref'q.czq(Mach,a,ﬁ) +
2.Vr
—I—Acz(Mach,a,ﬂ,él,(52,(53,54) (219)
- lref-p
a = a(Mach,o,3) + cp(Mach,a,3) +
2.Vr
+Acl(MaCh,a7ﬂ751752753754) (220)
Cm = Cm(Mach,o,3) + M.Cmq(Mach,a,ﬁ) +
2.Vr
+Ac’m(Ma0h7a7ﬂ>51752753754) (221)
¢n = cp(Mach,o,f3) + lref'r.cnr(Mach,a,ﬁ) +
2.Vr
—|—Acn(MCLCh,Oj,ﬂ,(51,62,53,(54) (222)

2.4 Modelagem do Artefato

2.4.1 Geometria e Inércia

O artefato estudado tem a geometria baseada em uma bomba de aproximadamente

500 kg como as americanas Mk-83, equipada com um moédulo de guiamento laser existente,

como os da familia Paveway ou Lizard. A figura 2.3 mostra uma MKk-83 equipada com

um médulo Paveway I1.

FIGURA 2.3 — GBU-16 - Médulo Paveway IT equipando Mk-83 (FAS. .., 2009).
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Para possibilitar a obtencao dos coeficientes aerodinamicos com o software utilizado
para este fim e como nem todas as informacoes de geometria e inércia dos artefatos se-
melhantes existentes estao disponiveis, o modelo utilizado neste trabalho é simplificado
para um perfil tangente-ogiva truncado, com o final do corpo sendo um tronco de cone.
A figura 2.4 mostra a geometria do modelo em escala. Os canards e a empenagem sao
inseridos separadamente somente para visualizacao de suas dimensoes, por isso, em algu-
mas posigoes aparecem desconectados ou atravessando o corpo. O centro de gravidade

aparece marcado com um X.

Vista em Planta
T T T T

0.5 *

y [m]
=}

I I I I I I I
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5
x[m]

FIGURA 2.4 — Geometria do modelo desenvolvido neste trabalho.

Os valores de massa, os momentos de inércia e os parametros geométricos do artefato
estudado neste trabalho estao na tabela 2.1. S,.s e [, sao, respectivamente, a area e o
comprimento de referéncia utilizados na adimensionalizacao dos coeficientes aerodinamicos

e Zqy ¢ a posigao do centro de gravidade do artefato, a partir do nariz.
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TABELA 2.1 — Massa, momentos de inércia e geometria

m 500 kg
Teg 2,1 m
I, 10 kg.m?
I, | 160 kg.m*
I, | 160 kg.m?
Srer | 0,099 m?
lres 0,36 m

A condicao de voo padrao, na qual o angulo de rolamento é nulo (¢ = 0), é definida
com uma configuracao em X dos canards (que sao alinhados com a empenagem traseira)
e os sistemas de controle sao projetados com base nesta configuracao. Segundo Fleeman
(2001), uma configuragao em X apresenta maior arrasto em voo trimado e é estaticamente
estavel em rolamento, enquanto uma configuracdo em + apresenta menor arrasto em voo
trimado e é estaticamente instavel em rolamento. Isto ocorre, pois, em X, todos os canards
devem ser defletidos no voo trimado, enquanto em + somente dois sao defletidos, o que
explica o menor arrasto. Sobre a estabilidade estatica no rolamento, tem-se que, em X,
caso haja angulo de ataque (ou de derrapagem) nao nulo, uma pequena perturbagao no
rolamento faz com que surja um angulo de derrapagem (ou de ataque), que causa momento
de rolamento restaurador (conforme pode ser visto na curva ¢; por « e 3, na figura 2.11).
Ja na configuragdo em +, com um angulo de ataque (ou de derrapagem) nao nulo, caso
haja perturbagao no rolamento, o momento de rolamento que surge é no sentido de migrar

para a configuracao em X.

A figura 2.5 mostra a orientacao dos canards em relagao ao sistema de referéncia
do corpo (vista traseira), a numeragao de cada canard e exemplos de comandos do tipo

profundor, leme e aileron.

A vantagem de utilizar quatro superficies de controle simétricas é a possibilidade de

gerar sustentacao rapidamente em qualquer direcao. Este tipo de configuracao é conhecida
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FIGURA 2.5 — Orientacao dos canards e comandos do tipo profundor, leme e aileron.

como skid-to-turn (FLEEMAN, 2001). O comando de profundor positivo é definido como
deflexoes positivas iguais nos quatro canards. Desta forma, em um comando do tipo leme,
as deflexdes d; e 03 serao iguais e de sinal oposto ao de d; e 4, e em um comando do
tipo aileron as deflexoes d; e do serdo iguais e de sinal oposto ao de d3 e d4. A tabela 2.2

sumariza os sinais das deflexoes para cada tipo de comando.

TABELA 2.2 — Deflextes nos canards para cada tipo de entrada
profundor (d,) 01 = 0y = 03 = 0,

leme (5l) 61 = 53 = —(52 = —(54

aileron (8,) | 01 = dy = —d3 = —0d4

2.4.2 Parametros Aerodinamicos

O software Missile DATCOM (BLAKE, 1998) é utilizado para a modelagem aerodi-
namica neste trabalho. Este software permite a obtencao dos coeficientes aerodinamicos
e das derivadas de estabilidade estaticas e dinamicas de um corpo em diversas condigoes
de angulo de ataque e derrapagem, altitude, nimero de Mach e deflexdes nas superficies
de controle. Sao utilizados métodos semi-empiricos, baseados na geometria do corpo e em

resultados empiricos.

Neste trabalho, é implementado um script em MATLAB para executar automatica-
mente o Missile DATCOM para todas as condigoes desejadas e armazenar os coeficientes

obtidos em tabelas multidimensionais. Durante a simulacao, é realizada uma interpola-
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¢ao linear para obter os coeficientes em cada condicao necessaria. O arquivo de entrada
do Missile DATCOM ¢é exibido no apéndice A. O arquivo é alterado pelo script a cada
iteragao para variar o numero de Mach, angulos de ataque e derrapagem e deflexoes nas

superficies.

Para verificar a influéncia da altitude no modelo aerodinamico, o script é utilizado
para obter os coeficientes em algumas condi¢oes de voo, incluindo a altitude variando de
0 m a 10 km, com passo de 2 km. Os resultados para o valor dos coeficientes e derivadas
dinamicas longitudinais variando com altitude e angulo de ataque, para ntimero de Mach
constante podem ser vistos nas figuras 2.6 e 2.7. Através da andlise dos graficos, pode-se
concluir que a altitude influencia muito pouco no valor dos parametros obtidos. Desta
forma, a altitude é desprezada no processo de levantamento dos parametros aerodinami-
cos, gerando uma grande redugao no tempo de processamento e na quantidade de dados

armazenados.

Na obten¢ao do modelo aerodinamico completo, é utilizada a gama de valores para
as variaveis das quais dependem os parametros aerodinamicos descrita na tabela 2.3.
No levantamento inicial dos parametros, apenas a deflexao positiva em um dos canards
é utilizada. Isto é feito de modo a evitar a explosao combinatéria que resultaria da
obtencao dos parametros para cada possivel combinacao de deflexdes nos quatro canards.
Os parametros sao obtidos com variagao em apenas um dos canards e o valor final de cada
parametro para qualquer combinacao de deflexdes é obtido somando-se as contribuigoes
de cada canard, calculadas com base na simetria, como exibido nas equagoes de (2.24) a
(2.29). O efeito de interferéncia entre a deflexdo em um canard no escoamento sobre os

outros canard é desprezado.
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TABELA 2.3 — Dominio de levantamento dos parametros aerodinamicos

Mach [0,4;0,5;0,6;0,7;0,8;0,95; 1,05; 1,15]
o} 0,1,2,3,4,5,6,7,8,9,10,12.5,15,17.5,20,25,30,35,40]° e valores simétricos
I6} mesmos valores de «
P de 0° a 30°, com passo de 1,5°

Apenas o canard 2 é defletido para a obtencao dos parametros aerodinamicos pelo
Missile DATCOM e a variacao d. em cada coeficiente causada por uma deflexao d no
canard 2 é obtida por meio de equagoes como (2.23), em que cada coeficiente ¢ =

c(Mach,o,3,[61,02,03,04]) é obtido pelo software.

d.(Mach,a,3,0) = ¢(Mach,a,3,[0,0,0,0]) — ¢(Mach,a,(3,[0,0,0,0]) (2.23)

A variagao de cada coeficiente aerodinamico com um conjunto qualquer de deflexoes
nos canards é obtida utilizando a simetria existente. A figura 2.5 mostra a orientagao
dos canards e os sinais das deflexdes. Analisando os canards 1, 3 e 4; e verificando se
os momentos e forcas causadas por uma deflexao positiva em cada canard sao de mesmo
sinal ou de sinal oposto aos causados pela deflexao no canard 2, definem-se os sinais de

cada parcela de A, para cada coeficiente.

Sabe-se que « e [ influenciam as variagoes causadas pelas deflexdes nos canards e
a simetria também pode ser usada para verificar esta influéncia. Por exemplo, é sabido
que com um angulo de ataque positivo, a sustentacao gerada nos canards inferiores sera
maior que nos canards superiores, que estarao obstruidos pelo corpo do artefato. Para
um angulo de ataque negativo ocorre exatamente o oposto. Utilizando raciocinio anélogo
para angulos de derrapagem, tem-se que o sinal de a deve ser trocado na obtencao da
parcela dos canards 1 e 4; e o sinal de (3 deve ser trocado na obtencao da parcela dos

canards 3 e 4.
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Como somente valores de deflexoes positivas sao levantados com o Missile DATCOM,
as parcelas de cada A., com excegao do A. , devem ter sinal trocado caso o valor da
deflexao do canard seja negativa. As parcelas de A, nao tém seu sinal trocado pois nao
importa o sinal da deflexdo, a projecao da forca no eixo do corpo tera sempre o mesmo
sentido. Deste modo, os coeficientes da forma A, que aparecem nas equagoes de (2.17) a
(2.22) sao obtidos através das equagoes de (2.24) a (2.29), onde sign(d,) indica o sinal de

On.-

A(Mach,a,3,01,02,03,04) = dep(Mach, — «,3,]01]) +
+der(Mach,,3,]02]) + dep(Mach,o, — (3,]03]) +
+dey(Mach, — o, — 3,|64)) (2.24)
Acy(Mach,a,3,01,02,03,04) = sign(01).dey(Mach, — o, 3,]01]) —
—sign(02).dey (Mach,a,3,]02]) + sign(0s).de, (Mach,o, — 3,]03]) —
—sign(8y).dey(Mach, — o, — 3,]04]) (2.25)
A..(Mach,a,[3,01,02,03,04) = sign(0y).de.(Mach, — a,3,|01|) +
+sign(82).de. (Mach,,3,|02|) + sign(03).de.(Mach,a, — 3,|03]) +
+sign(ds).de.(Mach, — o, — 3,|04]) (2.26)
Ay (Mach,a,3,01,02,03,04) = sign(dy).dy(Mach, — a,(3,]01]) +
+sign(8y).da(Mach,a,3,|02|) — sign(d3).du(Mach,o, — 3,]03]) —
—sign(04).deg(Mach, — a, — [3,]04]) (2.27)
Aen(Mach,a,3,01,02,03,04) = sign(d1).dem(Mach, — o, 3,|01]) +
+5ign(82).dem (M ach,a,3,|02|) + sign(03).den (Mach,o, — 3,]03]) +

+5ign(04).dem(Mach, — o, — [3,]64]) (2.28)
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Acn(MaChagaﬁaél752753754) = Sign(él)-dcn(MaCha - avﬁa‘(sl‘) -
_Sign((SZ)~dcn(MaCh7a/7ﬁa|52|) + Sign((;S)'dcn(MaChaaa - ﬁa|53|) -

—sign(d4).den(Mach, — o, — [3,]04]) (2.29)

As figuras de 2.8 a 2.19 mostram os parametros aerodinamicos obtidos com o Missile
DATCOM e utilizados nas simulagoes deste trabalho. Os parametros dependem de Mach,
a e 3. Os d. também dependem do valor da deflexao. Nao é possivel mostrar em um so
grafico todos os valores dos parametros, entao projecoes 2D e 3D sao escolhidas conveni-
entemente para mostrar os valores. Cp é o coeficiente de arrasto e C';, o de sustentacao.
Tais coeficientes sao em relacao ao vento relativo e podem ser obtidos através de rotacao

de v de ¢, e ¢, com [ = 0.

CDxMach CLxAIfa
055 20
05 0
045
e g 0
04
035 -0
L L L L _20 L L L
04 0.6 05 1 12 14 40 20 0 20 40
Mach Mach=040 Mach=060 Mach=0.50] a["]
Cm x Alfa CLICD por alfa

5

1540 20 0 20 40
al’] ol

FIGURA 2.8 — Curvas Cp por Mach, Cy, por «, ¢, por a e g—g por a.

Analisando a figura 2.8 pode-se notar a curva de Cp por Mach, com o coeficiente

de arrasto aumentando significativamente quando comeca o regime transonico, a partir
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FIGURA 2.9 — Variagao dos coeficientes com entradas de controle, dados a = 3 = 0 e

Mach = 0,8.
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FIGURA 2.10 — Variagao dos coeficientes (cima) e derivadas dinamicas (baixo) com «,
dado Mach = 0,8; e com Mach, dado a = 5°.
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FIGURA 2.13 — Variacao dos coeficientes com a e Mach (6 = 0); e com 3 e Mach
(= 0).
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FIGURA 2.14 — Variacao das derivadas dinamicas com a e 3, dado Mach = 0,8.
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FIGURA 2.15 — Variagao das derivadas dinamicas com «a e # (Mach = 0,8); com « e
Mach ($=0); e com (3 e Mach (a=0).
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FIGURA 2.16 — Variacao das derivadas dinamicas com a e Mach ($=0); e com 3 e Mach
(a=0).
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FIGURA 2.17 — Variacao nos coeficientes com « e d2 (3
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FIGURA 2.18 — Variagao nos coeficientes com « e dy (3

(v =0,Mach = 0,8); e com Mach e 63 (¢ =0e 3 =0).
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FIGURA 2.19 — Variagao nos coeficientes com Mach e §; (a« =0e § =0).
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de Mach = 0,8, devido a formacao de ondas de choque. Também nota-se na curva Cp,
por « o coeficiente de sustentagao aumentando praticamente linearmente com o angulo
de ataque e na de ¢, por « é possivel verificar a estabilidade estatica do artefato, ja que,
com um angulo de ataque positivo o coeficiente ¢,, resulta em um momento restaurador
negativo. Analisando a curva C,/Cp por « verifica-se que o valor de C1,/Cp é méximo
em torno de @ = 6°. Este dado é bastante importante, pois mostra a condi¢ao de voo
que deve ser mantida para que o artefato atinja o maior alcance possivel (ANDERSON,

1999).

Na figura 2.9 nota-se que, como esperado, entradas do tipo profundor, leme e aileron
causam grande aumento nos coeficientes ¢,,, ¢, € ¢, respectivamente. Também verifica-se
que qualquer tipo de entrada causa aumento em ¢, e que a deflexao de um tnico canard

gera forcas e momentos em todas as diregoes, pois é uma entrada assimétrica. E possivel
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notar uma pequena diferenca nos valores de momentos e forcas causados por entradas
do tipo profundor e leme. Este é um resultado inesperado, pois sao esperados valores
idénticos de ¢, € ¢,; e de ¢, e ¢, para entradas de mesma intensidade de profundor e leme,
dado que ha total simetria entre os planos XY}, e X, 7Z,. Esta diferenca é atribuida a erros
numeéricos nos resultados obtidos pelo Missile DATCOM e, neste trabalho, a simetria
é forgada como visto nas equacgoes (2.30) e (2.31). Essa assimetria em resultados que

deveriam ser simétricos também foi observada por Schmaedecke (2005).

As figuras de 2.11 a 2.13 mostram as variacoes dos coeficientes com o, § ¢ Mach. E
possivel ver nas curvas de ¢;, que s6 haverda momento de rolamento caso a # 0, 3 # 0
e |a| # |B], ou seja, caso haja assimetria entre a diregdo do escoamento e as empenas
e canards do artefato. Isto ocorre, por exemplo, quando o artefato realiza manobras
em arfagem e guinada simultaneamente, com intensidades diferentes (CHIN, 1961). E
desejavel que nao haja rolamento em algumas condigoes de voo, pois o rolamento pode

fazer com que as ac¢oes de controle gerem forcas e momentos em dire¢oes nao previstas.

As figuras de 2.14 a 2.16 mostram a variagao das derivadas de estabilidade dinamicas
com «, 3 e Mach. Era esperado que as curvas de ¢, e c.q; € de ¢, € ¢ng apresentassem o
mesmo formato, por simetria. Analisando as figuras verifica-se que as curvas sao bastante
diferentes, inclusive havendo mudancas no sinal das derivadas nas curvas de ¢y, e cp,.
Deste modo, a simetria é forgada, como visto nas equagoes (2.34) e (2.35), para que
as curvas de ¢y, e ¢, se comportem da mesma maneira que as curvas de c,; € Cpg,

respectivamente.

Também deve ser notado que os sistemas de referéncia utilizados no Missile DATCOM
sao diferentes dos utilizados neste trabalho. Desta forma, alguns coeficientes devem ser

multiplicados por -1 para serem adaptados aos sistemas de referéncia deste trabalho. Por
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exemplo, nas curvas de ¢, nas figuras 2.11 e 2.12, percebe-se que todos os valores de ¢,
sao positivos. Como a orientacao do eixo X, do artefato neste trabalho aponta para a
frente do artefato, as forcas aerodinamicas no eixo X, geradas durante o voo em condigoes
normais serao sempre negativas. Desta forma o valor de ¢, utilizado é sempre o oposto
do exibido nas figuras citadas. Com raciocinio analogo, demonstra-se que o mesmo ocorre

COI Cf, C; € Cyy.

Dado que a simetria é completa entre os movimentos nos planos XY, e X7, os
parametros ¢y, ¢, dey, den, Cyr € Cppr podem ser obtidos a partir dos parametros c;, ¢, d..,
dem, Caq € Cmg, Tespectivamente. Os parametros sao obtidos por simetria simplesmente
trocando « por [ nas tabelas originais e analisando o sistema de referéncia para avaliar se
ha necessidade de alguma troca de sinal. No entanto, deve-se analisar a defini¢ao de (3 a ser
utilizada. Stevens e Lewis (1992) define a = arctg(w/u) e § = arctg(v/vu? + v2 + w?),
onde [u,v,w] sdo as projegdes da velocidade no sistema do corpo. Neste trabalho, para
a obtengao dos valores simétricos através da troca de « por f3, faz-se = arctg(v/u) de
forma a haver simetria com a definigdo de a.. Blake (1998) nao especifica qual a definigao
de (3 utilizada no calculo dos parametros aerodinamicos, mas a simetria é forcada quando
necessario, nao gerando problemas ao utilizar-se a definicao de [ deste trabalho. As
equagoes de (2.30) a (2.35) mostram a obtencao dos coeficientes laterais a partir dos

coeficientes longitudinais, verificando as trocas de sinais necessérias.

cy(Mach,a,3) = —c,(Mach,,o) (2.30)
cn(Mach,a,3) = —cp(Mach,(,a) (2.31)
dey(Mach,a,f3) = d..(Mach,3,a) (2.32)

den(Mach,o,3) = dep(Mach,3,a0) (2.33)
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cyr(Mach,o,3) = c,q(Mach,,a) (2.34)

Cor(Mach,a,3) = ¢pg(Mach,(,a) (2.35)

2.4.3 Atuadores

Os atuadores dos quatro canards sao modelados como sistemas de segunda ordem
relacionando dinamicamente a deflexdo comandada e a deflexdo obtida. A frequéncia
natural é definida como w,, = 150 rad/s e o coeficiente de amortecimento como £ = 0,7.
Estes valores também sao utilizados por Shamma e Cloutier (1992) na modelagem de
atuadores de misseis. Sao inseridas nao-linearidades correspondentes a maxima deflexao

(25°) e a maxima velocidade dos canards (500°/s).

Na secao 3.3 mostra-se que a maxima frequéncia natural do sistema é de w,, = 5,555 Hz
= 34,9 rad/s. Desta forma a frequéncia natural dos atuadores é mais de quatro vezes maior
que a maxima frequéncia natural do sistema, o que mostra que a resposta dos atuadores
¢ muito mais rapida que a do sistema e deve interferir pouco na dinamica completa da
planta. Esta informagcao é utilizada para desprezar a influéncia dos atuadores no projeto

dos controladores na secao 3.4.

2.4.4 Sensores

Neste trabalho o sistema modelado é simulado com diferentes configuragoes de sen-
sores. Esta secao descreve os modelos dos sensores utilizados. Sao simuladas quatro

configuragoes de sensores, a saber:

e Configuragao 1: Somente sistema de navegagao inercial de maior precisao (SNI I);
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e Configuragao 2: Sistema de navegagao inercial de menor precisao (SNI II) e GPS;

e Configuragao 3: Sistema de navegagao inercial de menor precisao (SNI II) e camera

de video; e

e Configuracao 4: Sistema de navegagao inercial de menor precisao (SNI II), GPS e

camera de video.

2.4.4.1 Sensores Inerciais

Os sensores inerciais imprescindiveis para o funcionamento do sistema sao os girosco-
pios de arfagem e guinada para manter a estabilidade dos controladores, o giroscopio de
rolamento utilizado nas fases de voo onde é necessario controlar o rolamento e os acelero-
metros vertical (no eixo Z) e lateral (no eixo Y}), utilizados nos seguidores de aceleragao

(vide secao 3.4).

Opcionalmente, com a adicao de um acelerometro no eixo X, do corpo é possivel
integrar as saidas dos trés acelerometros e trés giroscopios obtendo, além das aceleragoes
e velocidades angulares, os angulos de Euler, velocidade inercial e posi¢ao inercial. A
desvantagem deste sistema de navegacao inercial (SNI) é que os erros de integracao se
acumulam ao longo do tempo e o custo dos SNI mais acurados é muito alto. Além disso,
a integragao deve partir de valores de posicao e atitude conhecidos, obtidos, por exemplo,
do sistema de navegagao da aeronave lancadora, que também apresenta erros. Essas

desvantagens justificam a utilizagao de outros tipos de sensores em conjunto com o SNI.

As equacoes exibidas nas secoes 2.1 e 2.2 sao utilizadas na integracao das aceleragoes
e velocidades angulares em um sistema de navegacao inercial. Com as medidas de [p,q,r]

obtidas dos trés giroscopios e integrando as equagoes (2.5), (2.6) e (2.7), conhecidas as
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condigbes iniciais, obtém-se os angulos de Euler [¢,0,1]. Com as medidas de aceleragoes
(a, = Fy/m, a, = F,/m e a, = F,/m), de [p,q,r] e de [¢,0,9], integrando as equacoes
(2.2), (2.3) e (2.4), conhecendo-se as condigoes iniciais, obtém-se a velocidade no sistema
do corpo [u,v,w]. Utilizando os valores obtidos de [¢,0,1)] e aplicando a inversa de ma-
triz de transformagao de coordenadas (2.1) em [u,v,w|, obtém-se a velocidade inercial.
Integrando-se a velocidade inercial, dadas as condigoes iniciais, obtém-se a posicao em

relacao ao sistema de referéncia inercial.

E importante citar que os acelerometros medem a aceleracao do corpo relativa a queda
livre e, portanto, a aceleracao da gravidade deve ser somada as medidas obtidas. Para isto,
considera-se a aceleragao da gravidade g = 9,81 m/s? no eixo Z, inercial, transforma-se
este vetor para o referencial do corpo, utilizando os valores obtidos de [¢,0,1)] e aplicando a
matriz de transformagao de coordenadas (2.1) e soma-se o vetor obtido ao vetor aceleragao

medida pelos acelerometros.

Segundo Lawrence (1998), ha um grande nimero de fatores que influenciam os erros
nos sensores inerciais, como desalinhamento de componentes, desbalanceamento de massa,
influéncia de temperatura, campo magnético, entre outros. Estes erros podem ser mode-
lados, por exemplo, como viéses, fatores de escala, zonas mortas, saturagoes, histereses,
random walks e acoplamentos entre aceleracoes e rotacoes. Ha também a diferenciacao
entre a variagao dos parametros a cada dia (day-to-day) e em uma medi¢ao continua (in-
run). Neste trabalho opta-se por modelar cada sensor com um fator de escala e um viés,
que sao amostrados de distribui¢coes normais de média zero a cada simulagao, simulando
a variacao do erro dia-a-dia. Além disso é somado um ruido branco ao sinal medido,

simulando a variacao do erro durante uma medicao.
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Ainda segundo Lawrence (1998), alguns valores de tipicos para parametros de erros de
um sistema de navegacao inercial utilizado no guiamento de meio curso de um missil com
tempo de voo de alguns minutos sao dados pela tabela 2.4. Estes parametros sao utilizados
neste trabalho, rotulados como o SNI I. Também sao feitas simula¢des com um sistema
de navegacao menos acurado, rotulado como SNI II, cujos parametros sao exibidos na
tabela 2.5. Os valores de fatores de escala nas tabelas correspondem aos desvios-padrao e
o valor do fator de escala pode ser amostrado no inicio de cada simulagao considerando-se

uma distribuicao normal.

TABELA 2.4 — Parametros dos SNI 1

Parametro Acelerometro | Giroscépio

Viés dia-a-dia 1 mg rms 10°/h rms

Viés durante medicao 0,1 mg rms 1°/h rms
Fator de escala dia-a-dia 0,05% 0,05%
Frequéncia de operagao 100 Hz 100 Hz

TABELA 2.5 — Parametros dos SNI 11

Parametro Acelerometro | Giroscépio

Viés dia-a-dia Smg rms 50°/h rms

Viés durante medicao 0,5 mg rms 5°/h rms
Fator de escala dia-a-dia 0,25% 0,25%
Frequéncia de operagao 100 Hz 100 Hz

O diagrama da figura 2.20 mostra a implementagao do sistema de navegacao inercial

utilizado neste trabalho.

2.4.4.2 Sistema de Posicionamento por Satélites

Em um sistema como o estudado neste trabalho, é possivel a utilizacao de um sis-
tema de posicionamento por satélites, como, por exemplo, o GPS. Esta possibilidade é
explorada. Ao contrario dos sistemas de navegagao inerciais, um sistema como o GPS

nao apresenta erro cumulativo com o tempo, porém em intervalos relativamente curtos
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FIGURA 2.20 — Implementacao do sistema de navegagao inercial.

apresenta erros maiores que os sistemas inerciais, a frequéncia de operacao é menor e s6
é possivel obter medidas de posicao e velocidade inerciais. Além disso a utilizagao do
GPS depende de comunicagao externa com satélites, que pode estar indisponivel ou sofrer

interferéncias de varios tipos.

A utilizacao do GPS nao exclui a necessidade da utilizacao de um sistema de navegacao
inercial, pois, como é explicado na secao anterior, as medidas de velocidades angulares sao
necessarias para a estabilizacao do artefato e as medidas de aceleracoes sao necessarias
para o guiamento. No entanto, com o acréscimo do GPS pode ser possivel utilizar sensores
inerciais menos sofisticados, resultando em precisao semelhante a custos mais baixos, por

exemplo.

Segundo Grewal, Weill e Andrews (2001), um grande ntimero de fatores externos influ-
encia no erro de uma medida obtida com GPS, como por exemplo variacoes de velocidade

de propagacao dos sinais devido a efeitos caracteristicos da ionosfera e da troposfera, re-
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flexdo dos sinais em locais proximos ao receptor (multipath) e erros no clock do receptor.
Também segundo Grewal, Weill e Andrews (2001), as fontes de erros tem propriedades es-
tatisticas distintas, mas podem ser modeladas conjuntamente como uma variavel aleatéria
de média zero e desvio-padrao igual a 5,6 m (utilizando o cédigo P(Y)).

Neste trabalho, para obter o erro total de desvio padrao 5,6 m, os erros de posicao

do GPS sao simulados com a adi¢do de ruido branco de variancia igual a (02 = az

02 = 5,6°/3 = 10,45 m?) em cada uma das trés dimensoes e os erros de velocidade sao

2 2

simulados com o dobro desta variancia (o = Oy, = o7 =2%1045 = 20,91 m?). A

frequéncia de operacao do GPS é simulada como 1 Hz.

Devido a baixa frequéncia de operacao do GPS, é implementada uma integragao bas-
tante simples com o sistema inercial, fazendo com que entre duas medidas consecutivas
do GPS (periodo de 1 s), a integracao dos sensores inerciais atualize as medigoes, obtendo
100 Hz na saida dos sensores ao invés de 1 Hz. B sabido que ha uma maneira muito mais
eficaz de fazer a integracao de GPS com SNI, utilizando filtros de Kalman (HEMERLY;
SCHAD, 2004). No entanto, esta maneira nao é abordada, pois o foco deste trabalho é

no guiamento visual.

2.4.4.3 Camera de Video

A camera de video é simulada com uma resolugao de 256 x 256 pixels, angulos de
visada de 30° em azimute e elevacao e frequéncia de operacao de 20 Hz. Estes valo-
res correspondem a cameras comerciais comuns, de baixo custo. A camera é modelada
utilizando-se o modelo de camera de orificio (pin-hole) (CYGANEK; SIEBERT, 2009) e
é feita a hipdtese de que a camera esta calibrada, ou seja, de que os parametros da matriz

intrinseca de camera sao conhecidos. Também considera-se que a camera é montada sobre
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gimbals e é aeroestabilizada, ou seja, considera-se que a camera esta sempre alinhada com

o vento relativo (a velocidade aerodinamica do artefato).

2.5 Modelagem do Ambiente

2.5.1 Modelo Atmosférico

Neste trabalho o modelo ISA é utilizado para obter os valores de massa especifica
do ar e velocidade do som dada a altitude. O modelo ISA é descrito por GPO - U.S.
Government Printing Office (1976). O modelo considera que a temperatura atmosférica
ao nivel do mar é 15,15° C e cai a uma taxa de 6,5° C a cada 1.000 m, até a altitude de

11.000 m.

A velocidade do som é obtida da relagdo a = /yRT, onde v = 1,4 é a razao entre
calores especificos do ar a pressao e volume constantes, R = 287,0531 J/kg/K é a constante

universal dos gases e T' é a temperatura absoluta do ar em Kelvin.

A massa especifica (até altitude de 11.000 m) é obtida através de (2.36) , onde Thsr, =
288,15 K ¢ a temperatura ao nivel do mar, pys;, = 101.325 N/m? é a pressao atmosférica

ao nivel do mar e g = 9,8065 m/s? é a aceleracao da gravidade ao nivel do mar.

) DPMISE < T )(9/0,0065R)—1 (2 36)
Tysr \Tusr

2.5.2 Modelo de Vento

O manual MIL-HDBK-1797 (DOD - UNITED STATES DEPARTMENT OF DE-

FENSE, 1997) e a norma MIL-F-8785C (DOD - UNITED STATES DEPARTMENT OF
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DEFENSE, 1980) apresentam modelos de vento e turbuléncia que podem ser utilizados
na verificagao de requisitos de qualidade de voo de aeronaves. Os modelos apresentados
sao utilizados neste trabalho, tornando possivel analisar tanto a estabilidade quanto a

acuracia do artefato estudado na presenca de perturbacoes externas.

2.5.2.1 Turbuléncia

A turbuléncia afeta tanto as velocidades lineares quanto as angulares do artefato e o
proposito de simula-la é principalmente analisar a estabilidade do sistema na influéncia
destas perturbacgoes. E utilizado o modelo de Dryden, no qual a turbuléncia é simulada
como um processo estocastico de densidades espectrais conhecidas. Os valores de velo-
cidades lineares e angulares da turbuléncia sao obtidos passando um ruido branco por
determinados filtros de modo a obter sinais com as densidades espectrais desejadas. Esses
valores sao somados as velocidade lineares e angulares no eixo do corpo ([u,v,w] e [p,q,r]),
obtendo-se as velocidades aerodinamicas, que sao utilizadas no célculo dos coeficientes

aerodinamicos.

As equagoes de (2.37) a (2.42) mostram as densidades espectrais ¢ de cada componente
de velocidade linear e angular da turbuléncia, onde w = V) e Q é a frequéncia espacial
do campo de turbuléncia, [0,,0,,0,] sdo as intensidades de turbuléncia em cada dimensao,
[Ly,Ly,Ly] sdo comprimentos de referéncia e b é a envergadura do artefato, considerada a

maior distancia entre duas empenas.

202 L 1
D, (w) = Juu 2.37
(UJ 7TVT 1 + ( Vi ( )
902, 1+ 12(L,)?
D, (w) = 2 (L) (2.38)

wVr [14+4(L Vi)]
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202L 1+ 12(L Vi)
w2

Pule) = = SEE (2.39)
D, (w) = 7, 08 751% )7 (2.40)
g 2Vr L, 1 + (G2)? '
D, (w) = %@w(w) (2.41)
()
O, (w) = W@,(w) (2.42)

Os comprimentos de referéncia [L,,L,,L,| dependem da altitude do artefato, como
mostrado nas equagoes (2.43) a (2.45). Existem modelos diferentes para altitudes menores
que 1.000 ft e maiores que 2.000 ft. Nas altitudes entre 1.000 ft e 2.000 ft os valores sao

interpolados linearmente entre os dois modelos.

2L, =h seh < 1.000 ft (2.43)

h
Lu = 2Ly = [oimg oooszgiye. &0 1< 1000 & (2.44)

Ly = 2L, = 2L, = 1750ft se h > 2.000 ft (2.45)

Em baixas altitudes (h < 1.000 ft) as intensidades de turbuléncia [o,,0,,0,,] dependem
da intensidade do vento na altitude de 20 ft (Wag ), como mostrado nas equagoes e (2.47).
Para baixas altitudes utiliza-se neste trabalho a intensidade Wy, = 10 m/s para gerar

turbuléncia leve.

Em altas altitudes (h > 2.000 ft) as intensidades sdo consideradas iguais nas trés
dimensoes e sao obtidas de tabelas cujas entradas sao a altitude e a probabilidade da
intensidade real exceder a intensidade tabelada. Neste trabalho utiliza-se sempre a pro-
babilidade de exceder de 1072, considerada geradora de turbuléncia leve pelas normas.

Em altitudes entre 1.000 ft e 2.000 ft as intensidades sao interpoladas linearmente entre
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os dois modelos.

0w = 0,1Wags se h < 1.000 ft (2.46)
1

Oy = 0y = 01T 0’000823@074@0 se h < 1.000 ft (2.47)
Oy = 0, =0, seh>2.000 ft (2.48)

2.5.2.2 Rajada

Rajadas sao definidas como variacoes subitas na velocidade do vento, por um curto
periodo de tempo. As rajadas afetam apenas a velocidade aerodinamica linear e sao

capazes de alterar a trajetoria do artefato, e, portanto, podem influenciar em sua acuracia.

Segundo o manual MIL-HDBK-1797 (DOD - UNITED STATES DEPARTMENT OF
DEFENSE, 1997), a intensidade de uma rajada severa é de até 66 ft/s. Neste trabalho
as intensidades de cada rajada sao amostradas de uma distribuicao normal de média
traj = 10 m/s e desvio-padrao o,,; = 3.33 m/s, o que contempla as rajadas mais severas
a cerca de 30,,; de afastamento da média. Sao consideradas apenas rajadas paralelas ao

solo e a direcao é amostrada de uma distribuicao uniforme.

O tempo entre rajadas é amostrado de uma distribuicao exponencial de valor esperado
Atraj = 30 s, a duragao de cada rajada ¢ amostrada de uma distribuicao normal de média

3 s e desvio-padrao 1 s.

No MIL-HDBK-1797 também é apresentado o formato da curva representando a ra-
jada no espaco. E o formato "1-cosseno”, definido por (2.49), onde d,, é o comprimento
da rajada, V,, a intensidade e x,, é a distancia percorrida pelo artefato na direcao m

desde o inicio da rajada. A equacao é aplicada nas duas dimensoes. Neste trabalho, o
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comprimento da rajada ¢ fixo d, = d, = 120 m e cada rajada definida por (2.49) é somada
a outra idéntica no sentido oposto e atrasada, de modo a anular a influéncia apds o tempo

de duracao da rajada.

0 se T, <0

Vin = VT’” (1 — oS (’rd“—mm>> se 0 <z, <d, (2.49)

Vin se Ty, > dp,



3 Controle

Este capitulo trata do desenvolvimento do sistema de controle do artefato estudado.
O controle ¢é dividido em pilotagem e guiamento. O guiamento é responsavel por gerar os
sinais que devem ser seguidos para realizar a trajetéria desejada. A pilotagem é respon-
savel por determinar as deflexoes necessarias nas superficies de controle de forma a seguir

os sinais dados pelo guiamento e por manter a estabilidade do sistema.

Para projetar os sistemas de pilotagem, sao utilizadas linearizagoes do modelo nao-
linear obtido no capitulo anterior em diversos pontos de equilibrio instantaneo. Os pontos
de equilibrio sao instantaneos pois nao ha um estado estacionario durante o voo do sistema
nao propulsado, j4 que a sustentacao gerada nao é suficiente para manter uma condigao
constante. Desta forma, sao definidos diversos pontos no envelope de voo, dados por
nimero de Mach e altitude. Os nimeros de Mach sao os mesmos da tabela 2.3 e as
altitudes variam de 0 a 10 km com passo de 1 km. Para cada ponto, sao encontradas as
condicoes de equilibrio instantaneas e, a partir destas condi¢oes o modelo é linearizado

numericamente.

A trajetoria desde o lancamento até o impacto no solo é dividida em duas fases
principais, a navegacao e a fase terminal. Na navegacao, o objetivo é manter um angulo

de ataque que resulte no alcance maximo, corrigindo apenas pequenos desvios laterais
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na trajetoria. Na fase terminal o objetivo é voar diretamente até o alvo. Desta forma,
existem dois tipos de condicoes de equilibrio instantaneo possiveis, um na navegagao, em
que o artefato realiza as deflexoes necesséarias nos canards para manter um determinado
angulo de ataque; e outro na fase terminal, no qual a condi¢ao de equilibrio instantaneo
¢ considerada sem deflexoes nos canards. Por simplicidade, no projeto dos sistemas de
controle deste trabalho utiliza-se apenas a condicao de equilibrio sem deflexdes nos canards
e com angulo de ataque nulo, visto que o angulo de ataque mantido na fase de navegagao

é relativamente pequeno (6°, conforme segao 2.4.2).

3.1 Métodos de Otimizacao Numérica

Tanto para encontrar as condicoes de equilibrio instantaneas quanto para encontrar
os ganhos dos controladores em todo o envelope sao utilizados métodos de otimizacao
numérica. Esta secao descreve os métodos de otimizagao utilizados neste trabalho. Mais

informagao sobre os métodos apresentados podem ser encontradas em Allaire (2007).

3.1.1 Método Simplex

O método Simplex de Nelder-Mead é utilizado para otimizacao de parametros sem
nenhuma restricao. Uma das caracteristicas deste método é que nao é necessario o célculo
de gradientes da funcao a ser minimizada; basta conhecer o valor da funcao em um
determinado nimero de pontos. A implementacao utilizada neste trabalho é descrita por

Lagarias et al. (1996).

Um simplex é o mais simples poliedro convexo em um espago n-dimensional. Por

exemplo, no 2 o simplex é um tridngulo e no N um tetraedro. O método simplex de
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otimizacao funciona com um simplex inicial dado. O valor da funcao f a ser minimizada é
calculado em cada vértice do simplex e os valores sao ordenados. Sendo [x1,...,%p, 2,1 1] 08
vértices ordenados, a cada iteragao, o vértice com maior valor da func¢ao (z,1) é refletido
sobre o centréide x dos outros vértices, gerando o novo vértice z,. Dependendo do valor

da funcao em z,, tem-se as seguintes possibilidades:

e Expansao: Se f(z,) < f(z1), encontra-se o vértice x, na reta formada por z e z,,
sendo z, o ponto médio entre x. e . Se f(z.) < f(x,) insere-se x. na lista de
vértices, remove-se x,,1 e termina-se esta iteracao. Caso contrério insere-se x, na

lista de vértices, remove-se x,,.1 e termina-se esta iteracao.

e Contragao para o Exterior: Se f(z,) < f(x,) < f(2n+1), encontra-se o vértice x.
na reta formada por 7 e x,., sendo z. o ponto médio entre x, e T. Se f(z.) < f(z,),

insere-se o vértice x., remove-se x, 1 € termina-se esta iteracao. Caso contrario é

realizado o passo de encolhimento.

e Contragao para o Interior: Se f(z,) > f(zn+1), encontra-se o vértice z. na reta
formada por Z e x,1, sendo x. o ponto médio entre x,,.1 e Z. Se f(x.) < f(xn11),
insere-se o vértice x. na lista de vértices, remove-se o vértice z,,, e termina-se esta

iteragao. Caso contrario é realizado o passo de encolhimento.

e Encolhimento: Mantém o vértice ;. Todos os outros vértices se tornam os pontos

médios das retas entre x; e o vértice anterior.

A figura 3.1 mostra exemplos de cada operacao que pode ser realizada pelo método no
2. A idéia do método é expandir o simplex quando se encontra um vértice que apresenta
menor custo do que os anteriores, na direcao deste vértice; contrair o simplex quando se

encontra um vértice que apresenta maior custo que os anteriores, pois a reflexao deve ter
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FIGURA 3.1 — Exemplos de operagdes do método Simplex (LAGARIAS et al., 1996): (1)
reflex@o; (2) expansao; (3) contracdo para o exterior; (4) contracdo para o interior; e (5)
encolhimento.

levado os vértices para longe da solugao; e encolher todos os vértices caso mesmo apos a
contracao o vértice encontrado continuar pior que os anteriores, fazendo com que todos

os vértices atuais se aproximem do atual melhor.

3.1.2 Método SQP

O método SQP (Sequential Quadratic Programming) é utilizado para otimizagao de
fungbes nao-lineares na presenga de restrigoes. Sendo f(x) a funcdo a ser minimizada na
presencga de n restrigoes dadas por g;(z) = 0 ou g;(z) < 0, o método consiste em formular,
a cada passo, uma aproximacao quadratica da funcao de Lagrange e uma aproximagao
linear das restrigoes. A fungao de Lagrange é dada por (3.1). O subproblema resolvido
a cada iteragao apds as aproximagoes consiste em encontrar d que minimiza (3.2) sujeito
as restrigoes do tipo (3.3) e do tipo (3.4). Este problema ¢ resolvido por algoritmos de
programagao quadréatica. Hj é uma aproximacao da matriz Hessiana e pode ser obtida

por algum método quasi-Newtoniano.

n

L(z\) = f(x) + Y Ai)-gi(x) (3.1)

i=1
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%.dTde + Vf(xp)'d (3.2)
Vgi(ar) d + gi(ar) =0 (3.3)
Vgi(ee)d + gi(zr) <0 (3.4)

Encontrado d, a proxima iteracao é dada por xxy1 = ) + ag.di, onde o «ay é obtido
por um procedimento de busca linear de forma a causar uma reducao suficiente na fungao

de custo.

3.2 Condicoes de Equilibrio Instantaneas

A obtencao das condicgoes de equilibrio instantaneas é feita através do método Simplex,

como em Stevens e Lewis (1992).

3.2.1 Sem Deflexoes

Sem deflexoes nos canards, dada uma altitude h e nimero de Mach M, a condicao
de equilibrio instantanea é considerada sem movimento lateral e sem rolamento, ou seja,
6 =0,¢0=0p=0r=0. A posicao em z é dada por —h e a velocidade V é obtida
através de M e h pelo modelo atmosférico. O angulo 6 ¢é considerado nulo. Para encontrar
q e « de equilibrio, deve-se obter os valores que minimizem ¢ e ¢v. Desta forma, o método
Simplex é utilizado com valor inicial nulo para as duas varidveis e com a funcao de custo
¢ = ¢*+d2%. O modelo em malha aberta do sistema implementado em Simulink é simulado
para cada valor inicial e a fungao custo é calculada numericamente a partir dos resultados
da simulacdo. Apds a convergéncia na tolerancia de 10~* sao obtidos os valores para ¢ e

a de equilibrio em cada ponto do envelope, que sao exibidos na figura 3.2. E possivel
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notar que os valores de equilibrio instantaneo para as duas variaveis sao pequenos, o que

mostra que a aproximagao inicial por zero (desprezando o efeito da gravidade) é razodvel.

q sem deflexdes

10000
5000
Mach 0O 0  hm]

FIGURA 3.2 — q e a de equilibrio sem deflexoes.

3.2.2 Com Deflexoes

As condigoes de equilibrio instantaneas com deflexoes nos canards sao utilizadas du-
rante a fase de navegagao, na qual o angulo de ataque que resulta no C,/Cp maximo deve
ser mantido para garantir o maximo alcance e para isso devem ser mantidas deflexoes do
tipo profundor nos canards. O procedimento a ser realizado ¢ idéntico ao utilizado ante-
riormente, porém neste caso o a é conhecido (é obtido através da curva de Cp/Cp, na
figura 2.8). A velocidade de arfagem ¢ e as deflexdes nas empenas devem ser encontradas
no equilibrio instantaneo. Considera-se que nao ha movimento lateral e rolamento, ou
seja, 5 =0,0=0,p=0,r=0. A posicao em z é dada por —h e a velocidade V é obtida
através de M e h pelo modelo atmosférico. O angulo 6 é considerado nulo. Como a en-
trada de profundor é dada por deflexoes idénticas nos quatro canards, uma tnica varidvel
¢ necessaria para defini-la. Desta forma, o método Simplex ¢é utilizado, sendo a funcao

custo dada por ¢ = ¢% + &>
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A cada iteracao o modelo em malha aberta implementado em Simulink é simulado com
as condigdes iniciais (incluindo o «a desejado) e a fungao custo é calculada numericamente
a partir dos resultados da simulacao. A otimizacao varia ¢ e a entrada do tipo profundor,
resultando na deflexdo que mantém o Cp/Cp méximo e o ¢ nesta condi¢cdo. Apds a
convergéncia na tolerancia de 10~* sao obtidos os valores para g e para a deflexdao em
cada canard em cada ponto do envelope, que sao exibidos na figura 3.3 juntamente com o
a que gera o C,/C'p maximo. Nota-se que o v que resulta no C,/Cp maximo é igual a 6°
em praticamente todo o envelope, sendo alterado para 7° apenas na regiao supersonica.
O comando do tipo profundor para manter o « praticamente independe da altitude e

aumenta com o numero de Mach na regiao subsonica.

Sp max CL/CD 0, max CL/CD

10000 10000

5000
Mach 0o h [m] Mach 00 h [m]
g max CLICD

20
7 10{
o,
o 04

10l o

5
10000

1 5000
Mach 0o h [m]

FIGURA 3.3 — a e d, para manter C,/Cp maximo e q nesta condigao.

Além de obter as deflexdes do tipo profundor necessarias para manter o angulo de
ataque que garante o maximo alcance, também sao obtidas as deflexoes que mantém o

artefato em diferentes angulos de ataque. Tais deflexoes trimadas em diversas condigoes
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de altitude, niimero de Mach e angulo de ataque sao exibidas na figura 3.4. A analise
desta figura revela que uma mesma deflexao do tipo profundor pode trimar o artefato
em diferentes angulos de ataque. Por exemplo, nota-se que para Mach = 0,6 a deflexao
trimada para manter o = 6° também pode trimar o artefato em um valor de « superior a
12° e em outro valor de « superior a 20°. Isto sugere que se a deflexao do tipo profundor
for simplesmente mantida durante a fase de navegacao, a presenca de rajadas de vento ou
outras perturbacoes podem alterar o angulo de ataque mantido, nao garantindo a relagao

Cp/Cp méaxima.

Assim, é implementado um sistema para desativar, por 1 s, a deflexdo mantida durante
a fase de navegacao caso o angulo de ataque medido através do sistema de navegacao
inercial ultrapasse 12°. Desta forma a deflexao do tipo profundor é anulada e espera-
se que o angulo de ataque retorne a 0°, para entao voltar ao valor desejado apds 1 s.
E importante notar que a medida de angulo de ataque obtida através do sistema de
navegacao inercial é bastante imprecisa e desconsidera totalmente a presenca de vento.
Esta medida nao pode ser utilizada para fechar a malha em um controlador de angulo de
ataque e ¢ utilizada somente como uma estimativa grosseira de que o sistema estd trimado

em uma condi¢ao indesejada.

3.3 Linearizacao

O sistema estudado neste trabalho é essencialmente nao-linear. No entanto, existem
diversas ferramentas de controle que sé sao aplicaveis a sistemas lineares, como a analise

do lugar das raizes, andlise no espaco de estados e as funcoes de transferéncia.
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Deflextes trimadas, para h=0m Deflextes timadas, para h=3000m
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FIGURA 3.4 — Valores de ¢, trimados para manter diferentes c.

Existem também técnicas de linearizacao que permitem encontrar um modelo line-
arizado que representa o modelo nao-linear em uma regiao em torno do ponto de equi-
librio, como a aplicacao sucessiva de pequenas perturbacgoes. Segundo Franklin, Powell
e Workman (1998), é provado que se um modelo linearizado por pequenas perturbagoes
é estavel, o sistema nao-linear correspondente é estavel em alguma regiao em torno do

ponto de equilibrio.

Seja um sistema invariante no tempo representado por equagoes nao-lineares de es-
tado. Pode-se escrever o sistema como & = f(z,u), onde z é o vetor de estados, u é o
vetor de entradas de controle e f contém as equagdes de estado. As equagoes de (2.2) a
(2.13) podem ser representadas desta forma. Considerando um ponto de equilibrio ins-
tantaneo [xg,ug], como o calculado na se¢ao 3.2, tem-se que f(xg,up) = 0. Desta forma,
considerando-se pequenas perturbagoes [dx,0u] em torno de [zg,ug] e expandindo em série

de Taylor, denotando as matrizes jacobianas por df/dx obtém-se, como em Stevens e
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Lewis (1992):

i(l"o +0x) = f(xo + ox,uo + ou) (3.5)

dt
_of of
= 8$5x+ 9 U

ox (3.6)

Pode-se escrever que @ = Ax + Bu, onde x e u sao perturbacoes em torno do ponto
de equilibrio e & é o vetor derivada dos estados. A saida é dada por y = C'x + Du, sendo
que, neste trabalho, y contém todos os estados e mais as aceleracoes em cada eixo do
corpo. Este é o modelo linearizado e as matrizes A e B sao dadas pelos jacobianos das
equagoes de estado com relacao aos estados e as entradas de controle, respectivamente. As
linhas relativas as aceleracoes em C' e D sao obtidas de maneira semelhante, escrevendo-se
as aceleracoes em funcao dos estados e das entradas de controle, dadas as pertubagoes
inseridas nos estados e nas entradas de controle. O restante das linhas de C' corresponde

as linhas da matriz identidade de mesma ordem de A e o restante das linhas de D sao

nulas.

Como o sistema estudado apresenta equacoes de estado que dependem de muitos pa-
rametros e grande parte destes parametros sao interpolados de tabelas multidimensionais,
opta-se, por simplicidade, por realizar uma linearizacao numérica para a obtencao das

matrizes A, B, C' e D em diversos pontos de equilibrio.

A linearizagao numérica consiste em estimar as matrizes jacobianas de forma iterativa
inserindo pequenas perturbagoes em cada variavel de estado e em cada entrada de controle,
para obter as derivadas de cada estado do modelo em malha aberta implementado em
Simulink. Como o objetivo é encontrar uma funcao linear para & e para y, encontra-se a

influéncia de cada estado sobre as derivadas dos outros estados e sobre as aceleracoes e o
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mesmo ¢é feito para cada entrada de controle. Assim, para cada perturbacao inserida em
um estado, uma coluna das matrizes A e C' é obtida e para cada perturbacao inserida em
uma entrada de controle, uma coluna das matrizes B e D é obtida. A derivada parcial de
de uma fungao g(v) expandida em série de Taylor em torno de v = v,, dada uma pequena
perturbagao h pode ser estimada por (STEVENS; LEWIS, 1992):

ag _g(ve_l'h)_g(ve_h)

%(Ue) - 2% (37)

Deve-se determinar a pequena perturbacao h a ser inserida em cada estado e entrada
de controle. Uma perturbacao muito grande pode ocasionar erros grandes no truncamento
da série de Taylor, enquanto uma perturbacao muito pequena pode gerar erros de precisao
numérica. Neste trabalho a perturbacao é definida de forma iterativa, através dos seguintes

passos:

Inicialmente a perturbagao é 5% do valor de equilibrio do estado ou entrada de

controle e 0,1 caso o equilibrio seja em 0;

e A cada iteracao, a perturbacao é divida por dois;

e (Caso a maior diferenca entre a coluna obtida com uma perturbagao e a coluna obtida
com a perturbacao da iteragao anterior seja inferior a tolerancia de 0,01, termina-se

o processo e utiliza-se a ultima coluna obtida como resposta;

e Caso a maior diferenca entre a coluna obtida com uma perturbacao e a coluna
obtida com a perturbacao da iteracao anterior seja maior que a maior diferenca
obtida na iteracao anterior, termina-se o processo e utiliza-se a coluna obtida na

iteragao anterior como resposta.
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O modelo é linearizado em torno de cada ponto definido por todas as combinacoes de
nimero de Mach e altitude dadas na tabela 2.3, considerando-se os pontos de equilibrio
sem deflexoes encontrados na segao 3.2.1. As figuras de 3.5 a 3.7 mostram uma compa-
ragao das respostas em malha aberta do sistema nao-linear e do modelo linearizado, com
entradas doublet de 3° do tipo profundor, leme e aileron, respectivamente, na condicao de
Mach = 0,6 e h =5 km. O doublet é definido como uma entrada positiva entre os 2 s e
4 s, seguida de uma entrada negativa até os 6 s. E interessante notar que o sistema em
malha aberta é bastante oscilatorio e entradas de maior amplitude podem levar o sistema
para condi¢oes onde o modelo linearizado nao ¢ mais valido. Na figura 3.5 nota-se uma
discrepancia inicial no angulo de arfagem, antes da entrada de profundor ocorrer. Isto
ocorre pela acao da gravidade, que causa um pequeno angulo de ataque, gerando um
momento restaurador que faz com que o artefato tenda a apontar para o solo. O peso é
uma constante que nao depende de nenhum estado nem das entradas de controle e por

isso sua influéncia desaparece no processo de linearizacao do modelo.

Angulo de Ataque Velocidade de Arfagem
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FIGURA 3.5 — Respostas em malha aberta para entrada doublet de 3° do tipo profundor.
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Angulo de Derrapagem Velocidade de Guinada
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FIGURA 3.6 — Respostas em malha aberta para entrada doublet de 3° do tipo leme.
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FIGURA 3.7 — Respostas em malha aberta para entrada doublet de 3° do tipo aileron.



CAPITULO 3. CONTROLE 83

Como o artefato estudado tem dois planos de simetria e assumindo-se que o rolamento
seja controlado, o movimento lateral (no plano X;Y;), o movimento longitudinal (no plano
Xy Zp) € 0o movimento de rolamento (em torno do eixo Xj) podem ser desacoplados (SIOU-
RIS, 2004). Desta forma, as matrizes obtidas na linearizacao podem ser divididas, cada

uma gerando trés matrizes que descrevem cada um dos movimentos citados.

Os estados do movimento longitudinal utilizados desacoplados sao [Vr,a,0,q], os do
movimento lateral sao [3,r] e no rolamento considera-se apenas [p]. Os estados [z,y,¢,1]
nao influenciam nenhum dos outros e funcionam apenas como saidas, portando nao sao
considerados nas analises realizadas. O estado h, correspondente a altitude, influencia
muito pouco dinamicamente e pode ser desconsiderado (STEVENS; LEWIS, 1992). Assim

¢ possivel analisar os movimentos independentemente.

Utilizando as matrizes do sistema linearizado na condic¢ao de Mach = 0,6 e h =5 km e
desacoplando as do movimento longitudinal, do movimento lateral e de rolamento, obtém-
se as matrizes de estados (Ajong, Aiat € Aron) € de controle (Bjong, Biat € Brou), dadas pelas
equagoes de (3.8) a (3.13), onde as colunas de cada matriz correspondem a ordem em que

os estados foram citados no paragrafo anterior.

—0,0093 0,168  —9.8099 —0,0003
—0,0154 —0,3752 0,0035 57,21

Along = (38)
0 —572x107° 0 0,9999

—0,0005 —1,1445 0 —1,5631




CAPITULO 3. CONTROLE 84

—237%107° —241%107° —241%107° —237%107°

—0,00487 —0,00498 —0,00498 —0,00487
Biong (3.9)
1,71%1075  1,71%107° 1,71%107° 1,71%107°
0,34188 0,3423 0,3423 0,34188
—0,3763 —57,21
Alat — (310)
1,145  —1,463

—0,004872 0,004946 —0,004946 —0,004872
Bl = (3.11)

—0,3431 0,3410 —0,3410 0,3431

Avon = { —4,799 (3.12)

Brow=| —0,8216 —0,7993 0,8216 0,7993} (3.13)

Calculando os autovalores de cada matriz obtém-se os polos de malha aberta do sis-
tema. A figura 3.8 mostra a superposi¢ao dos polos dos movimentos longitudinal, lateral

e de rolamento, para todas as condigoes de voo linearizadas.

Nos polos do movimento longitudinal, pode-se perceber claramente os modos naturais
longitudinais de muitos veiculos aéreos, o curto periodo e o movimento fugoidal. O curto
periodo é um modo natural rapido e razoavelmente amortecido que afeta principalmente
angulo de ataque e velocidade de arfagem, enquanto a fugéide é um modo natural bas-
tante lento e pouco amortecido, que afeta principalmente a velocidade linear e angulo
de arfagem, sendo causada por trocas entre as energias potencial e cinética enquanto a

altitude aumenta ou diminui (STEVENS; LEWIS, 1992).

No movimento lateral, percebe-se apenas o curto periodo, praticamente idéntico ao

curto periodo do movimento longitudinal, dado que sao simétricos. No movimento longi-
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FIGURA 3.8 — Polos de malha aberta do sistema.

tudinal tem-se apenas um polo real, em geral bastante rapido, que representa o modo de

rolamento.

A tabela 3.1 mostra cada modo natural do sistema estudado e as faixas em que as
frequéncias naturais e os coeficientes de amortecimento variam com as condi¢oes de voo.
Nota-se que existem trés condigoes de voo extremas para Mach préximo de 1 e baixa
altitude onde os polos complexos do modo fugoidal se degeneram e caem sobre o eixo real.
Este é o motivo do amortecimento maximo ser 1, pois o modo deixa de ser oscilatorio.
As condigoes sao: Mach = 0,95 e h =0 m; Mach = 0,95 ¢ h = 1.000 m; e Mach = 1,05
e h = 0 m. Também é possivel verificar que a maxima frequéncia natural do sistema é

5,555 Hz.

TABELA 3.1 — Variagao de frequéncias e coeficiente de amortecimento dos modos naturais

Frequéncia (Hz) | Amortecimento
Longitudinal - Curto Periodo | 0,559 a 5,555 0,088 a 0,188
Longitudinal - Fugdide 0,003 a 0,013 0,021 a 1,000
Lateral 0,557 a 5,368 0,077 a 0,185
Rolamento 0,235 a 4,345 -
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3.4 Pilotagem

A pilotagem do artefato estudado é dividida em trés subsistemas, a saber:

e Sistema de Aumento de Estabilidade (Stability Augmentation System, SAS): Sua
funcao ¢é basicamente aumentar o amortecimento natural do sistema em resposta a

entradas do tipo profundor;

e Controlador de Rolamento: Sua funcao é evitar o rolamento do sistema na fase de

navegacao, ou seja, manter ¢ =0e p=0; e

e Seguidores de Aceleracao: Sua funcao € fazer com que o artefato siga as referéncias de
aceleracao geradas pelo guiamento. Sao dois subsistemas, um para seguir comandos

de aceleracao vertical e outro para aceleracao lateral.

A estratégia de implementagao dos controladores resume-se a utilizar métodos manuais
de projeto de controladores em um ponto central do envelope (escolhido em Mach = 0,6 e
h = 5.000 m) e utilizar as técnicas de otimizagao descritas em 3.1 para encontrar ganhos
que cumprem os requisitos definidos em todo o envelope de voo. O projeto no ponto
central ¢ feito com base na linearizagao do modelo em torno do ponto equilibrio com

angulos de ataque e derrapagem nulos e sem deflexdes nos canards.

O sistema estudado é de multiplas entradas e multiplas saidas, pois existem quatro
superficies de controle independentes como entrada e diversas varidveis de interesse como
saidas. No entanto, para cada subsistema é possivel encontrar uma representacao de tinica
entrada para facilitar o projeto dos controladores, utilizando as defini¢oes de comandos
de leme, profundor e aileron da secao 2.4.1 e é possivel selecionar uma tunica saida para

ser controlada.
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3.4.1 Sistema de Aumento de Estabilidade

Na tabela 3.1 pode-se notar que o modo de curto periodo longitudinal tem baixo
coeficiente de amortecimento em todo o envelope de voo (o maximo ¢ 0,19). Isto significa
que apos um comando de profundor a resposta natural é bastante oscilatéria antes de

estabilizar em uma condicao. Estas oscilacoes podem ser vistas na figura 3.5.

Na fase de navegacao o sistema deve manter as deflexoes nos canards que garantem
a maior relagdo Cf,/Cp e, tanto no inicio como no final desta fase ocorre uma variagao
brusca no comando do tipo profundor solicitado. Com o baixo amortecimento natural,
esta variacao brusca na deflexao do tipo profundor poderia causar respostas oscilatorias
de grandes amplitudes. Tais respostas poderiam fazer com que o sistema se afastasse da
condicao de equilibrio, potencializando os efeitos das nao-linearidades e podendo levar o
sistema para uma condicao de equilibrio diferente da prevista, respondendo de maneira

indesejavel.

Uma solucao para este problema é a implementacao de um sistema de aumento de
estabilidade, semelhante ao proposto por Stevens e Lewis (1992) para aeronaves. Este
sistema consiste simplesmente em um controlador proporcional, com realimentagao da
medida da velocidade de arfagem na entrada do tipo profundor, com um ganho que deve

ser determinado. A figura 3.9 mostra o diagrama deste sistema de controle.

3.4.1.1 Projeto na Condicao Central

Para determinar o ganho de realimentacao na condigao central, o curto periodo é
desacoplado do movimento fugoidal nas matrizes (3.8) e (3.9), como é feito por Blakelock

(1991) no projeto de controladores longitudinais, ja que o acoplamento entre o dois modos
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FIGURA 3.9 — Diagrama do sistema de aumento de estabilidade.

é pouco significativo e o interesse deste controlador é apenas amortecer q. Na matriz de
controle, as colunas sao somadas para representar um comando de profundor, no qual
todos os canards sao defletidos no mesmo sentido com a mesma amplitude. Desta forma,

sao obtidas as seguintes matrizes:

—0,3752 57,21

Aggs = (3.14)
—1,144 —1,563
—0,0197

Bigs = (3.15)
1,368

A figura 3.10 mostra o lugar das raizes do sistema definido pelas matrizes Agqs € Bggs,
com a realimentacao de gq. E possivel perceber que, aumentando o ganho de realimen-
tagao o par de polos complexos conjugados se afasta do eixo imaginario e se aproxima
do eixo real, aumentando o amortecimento. E definido um requisito de coeficiente de

amortecimento { = 0,7, que é obtido com um ganho K, = 7,13.

A figura 3.11 mostra os diagramas de Bode para o sistema em malha aberta em série
com o ganho K, onde é possivel perceber que as margens de ganho e de fase sao bastante

grandes, mostrando que o sistema continua estavel mesmo com variagoes significativas nos
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FIGURA 3.10 — Lugar das raizes para o SAS.
parametros da planta e nos ganhos, visto que o lugar das raizes se situa completamente

no semi-plano esquerdo.

A figura 3.12 mostra as respostas do sistema a uma entrada degrau de profundor. Em
todos os graficos é possivel observar claramente o aumento do amortecimento proporcio-
nado pelo SAS. No modelo nao-linear com entrada de 10° de profundor é possivel perceber
os efeitos das nao-linearidades fazendo com que as discrepancias sejam significativas em
relacao ao modelo linear, no entanto, o amortecimento da resposta ainda é obtido sem

problemas.

3.4.1.2 Otimizacao de Ganhos

Feito o projeto na condicao central do envelope, o valor de ganho obtido ¢ utilizado
como valor inicial para o algoritmo de otimizacao SQP, para que sejam obtidos os ganhos

do SAS em todo o envelope de voo. A ordem em que o envelope é percorrido é importante
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Bode Diagram
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FIGURA 3.11 — Curvas de Bode para o SAS.
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FIGURA 3.12 — Comparacao de respostas a entradas degrau de profundor.
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pois para cada ponto, a condicao inicial utilizada é a de um ponto préximo ja otimizado.
A ordem percorrida é [0,6;0,7;0,8;0,95;1,05;1,15;0,5;0,4] para os ntumeros de Mach e
[5,6,7,8,9,10,4,3,2,1,0] km para as altitudes. Para cada nimero de Mach, os ganhos
sao otimizados para todas as altitudes antes de passar para o proximo valor. O valor
inicial em Mach = 0,6 e h = 5 km ¢é dado pelo projeto na condicao central e para os

outros pontos o valor inicial é dado da seguinte forma:

e Se ja existir um ponto otimizado para o nimero de Mach atual, o valor inicial é
definido como o do ponto otimizado de mesmo nimero de Mach e altitude mais

proxima;

e Caso contrario, o valor inicial ¢ definido como o do ponto otimizado de mesma
altitude e nimero de Mach mais préximo. Este caso s6 ocorre para a altitude de

h =5 km.

Uma restricao de ganho entre 0 e 30 é imposta. O requisito definido para a otimizagao
é a relacao entre undershoot e overshoot de 5%. Deste modo, a funcao de custo é dada
por (3.16), onde ov representa o overshoot (pico positivo da saida) e un representa o
undershoot (pico negativo da saida). Opta-se por utilizar este requisito pois ele depende
somente da forma da resposta desejada e nao da posicao dos polos do sistema linearizado
como ¢é utilizado no projeto na condicao central. O valor de 5% é compativel com o obtido
no projeto na condigao central. A otimizacao é realizada considerando-se apenas o modelo

linear.

Segundo Ogata (1998), um sistema de fase minima tem estabilidade garantida mesmo
com alteragao de ganhos e parametros da planta dentro de certos limites caso a margem

de ganho seja superior a 6 dB e a margem de fase esteja entre 30° e 60°. Desta forma,
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faz-se que a funcao de custo tenha valor infinito caso a margem de ganho seja inferior a
6 dB ou a margem de fase seja inferior a 45°, garantindo as margens minimas em cada

ponto do envelope.

. ((ov/ug}); 0,05>2 (3.16)

A figura 3.13 mostra os ganhos e a relacao entre undershoot e overshoot obtidos em
cada ponto do envelope. Pode-se notar que o requisito é satisfeito com grande exatidao
em todo o envelope e que os ganhos de realimentacao sao maiores a baixas velocidades
e grandes altitudes. Isto ocorre pois a efetividade do controle se torna menor nestas
condigoes, ja que as forgcas e momentos aerodinamicos dependem da massa especifica do

ar (que diminui com o aumento da altitude) e da velocidade aerodinamica.

Zanho SAS undershoot/ owvershoaot

unfow

14 1.2 1 08 06 0a
hlach Altitude Mach Altitude

FIGURA 3.13 — Ganhos do SAS e valor do requisito em todo o envelope.

Deve-se analisar agora as respostas do modelo nao-linear a entradas de profundor em
diferentes condicoes de voo. A figura 3.14 mostra as respostas a entrada degrau de 3°
de profundor para numeros de Mach variando entre 0,4 e 0,95. Em cada grafico estao
superpostas as respostas para as altitudes de 0 km, 3 km, 7 km e 10 km. A analise
das respostas mostra que o controlador projetado cumpre o requisito de amortecer as

oscilagoes da velocidade de arfagem em todo o envelope de voo.
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FIGURA 3.14 — Respostas do modelo nao-linear com o SAS em diversas condigoes de
VOO.

3.4.2 Controlador de Rolamento

Durante a fase de navegacao, o artefato deve manter um determinado comando do
tipo profundor, que resulta no angulo de ataque que garante a relagao C'/Cp méaxima.
Devido ao angulo de ataque mantido, os canards superiores ficam obstruidos em relagao
ao escoamento e a sustentacao gerada por eles é menor que a gerada nos canards inferiores.
Caso haja vento lateral, a sustentacao gerada pelos canards na direcao do vento se torna
maior do que a gerada nos canards obstruidos e esta assimetria na sustentacao gerada
em cada canard causa momento de rolamento no artefato. O mesmo ocorre quando ha
um comando de leme para corrigir a trajetoria durante a fase de navegacao, a assimetria

entre as deflexdes nos canards gera momento de rolamento.

Como todos os comandos sao definidos com base no sistema de referéncia do corpo,
caso haja rolamento durante a fase de navegagao, as deflexoes do tipo profundor man-

tidas para garantir relacdo Cp/Cp méxima nao resultardo no maior alcance, ja que a
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sustentacao gerada pelos canards nao sera alinhada com a vertical. Por esse motivo o
rolamento é indesejavel durante a fase de navegacao e um controlador de rolamento deve

ser implementado.

Cabe salientar que o sistema é estavel em rolamento devido a configuracao em X
das superficies aerodinamicas, conforme as razoes descritas por Fleeman (2001) e citadas
na secao 2.3. No entanto, a intensidade do vento lateral e as deflexdes assimétricas nos
canards frequentemente geram torques de rolamento maiores que os torques restauradores

que aparecem naturalmente, o que causa o rolamento do artefato.

Para que o sistema mantenha a trajetéria prevista e o alcance maximo seja garantido,
é essencial que o rolamento seja controlado durante a fase de navegacao. Desta maneira,
deve ser implementado um controlador de rolamento. Segundo Chin (1961), o controle de
rolamento com a utilizagao de canards nao é muito eficaz devido a sua pequena superficie
e o efeito de downwash nas empenas. Isto é verificado neste trabalho e a solugao escolhida
é limitar a aceleracao lateral comandada durante a fase de navegacao para que nao ocorra

um movimento de rolamento descontrolado, conforme explicado na secao 3.4.4.

Considerando que nao exista nenhum sensor embarcado no artefato que meca o angulo
de rolamento ¢, o controlador deve ser implementado com a realimentagao da velocidade
de rolamento p medida pelo giroscépio. Para eliminar o erro em regime, um integrador é
adicionado, configurando um controlador Proporcional-Integral (PI). A figura 3.15 mostra

o diagrama de controlador implementado.

Um problema que pode ocorrer com um integrador na malha de controle é que, caso
haja saturacao dos atuadores ou por algum motivo o sinal de erro nao possa ser zerado
rapidamente, a integral do erro pode crescer muito gerando sinais de controle incorretos.

Este fenomeno é conhecido como windup (STEVENS; LEWIS, 1992). Para o controlador
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FIGURA 3.15 — Diagrama do sistema de controle de rolamento.
de rolamento, o valor da saida do integrador com o ganho ¢ limitado em 12,5, que é metade

da excursao maxima permitida para os canards, de modo a reduzir o efeito do windup.

3.4.2.1 Projeto na Condicao Central

Nas condigoes da linearizacao em torno do ponto de equilibrio, a matriz desacoplada de
estado referente ao rolamento possui apenas um elemento, correspondente a velocidade de
rolamento p. Isto ocorre porque, com angulos de ataque e derrapagem nulos, o tinico estado
que influencia p é o préprio p, através da derivada dinamica ¢;,. As outras influéncias vem
da matriz de controle B,;, que deve ser transformada para uma tunica entrada de modo
a facilitar o projeto. Isto é feito simplesmente subtraindo as duas primeiras colunas da
soma das duas tltimas, ja que um comando de aileron corresponde a deflexdes de mesma
amplitude mas de sinais opostos nos pares de canards (1,2) e (3,4), como mostrado na

tabela 2.2. Deste modo, as matrizes utilizadas no projeto sao a matriz A,.; definida em

(3.12) e a matriz By = —1 % (—0,822) — 1 % (—0,799) + 0,822 + 0,799 = 3,24.

A fungao de transferéncia do controlador PI é dada pela equagao (3.17), donde
percebe-se que o efeito do controlador é adicionar, em malha aberta, um polo em 0 e
um zero em —K;/K,. Desta forma, a posi¢ao do zero pode ser escolhida através da re-

lacao entre os ganhos e o quanto os polos de malha fechada caminham sobre o lugar das
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raizes pode ser escolhido através do modulo dos ganhos.

. Kp.S + Kz
N S

C(s) (3.17)

A figura 3.16 mostra o lugar das raizes do modo de rolamento em malha aberta com
o compensador PI. Percebe-se que um dos polos de malha fechada se desloca entre o polo
em zero e o zero inserido pelo controlador, enquanto o outro polo se desloca entre o polo

natural de rolamento e —oo.
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FIGURA 3.16 — Lugar das raizes do rolamento com compensador.

Segundo Kuo (1996), uma boa prética para o projeto de controladores PI é escolher
K, e K; de modo que o zero do compensador fique préximo da origem e longe dos polos
principais do sistema, assim o valor de K, nao deve ser muito maior que o de K;. Um

aumento no ganho do compensador (aumento tanto em K, quanto em K;) afasta o polo
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mais rapido, tornando a resposta mais rapida pois o zero de malha fechada diminui a
influéncia do polo mais lento. No entanto, um ganho muito alto pode saturar os atuadores
tanto em posicao quanto em velocidade, o que pode fazer com que a resposta seja diferente
da prevista. Sao escolhidos para a condigao central, K, = 15 e K; = 10, para a medida
de velocidade de rolamento em rad/s, o que resulta nos polos de malha fechada —52,81 e

—0,6138; e em um zero de malha fechada em 0.

A figura 3.17 mostra os diagramas de Bode do modo de rolamento compensado, donde
observa-se a margem de ganho infinita e a margem de fase de 94,9°, que mostra a estabi-
lidade mesmo com grandes variagoes de parametros. A figura 3.18 mostra as respostas do
modelo linear e nao-linear, com e sem compensador, a uma condi¢ao inicial de velocidade
de rolamento p = 10°/s, onde é possivel observar o grande aumento na velocidade da

resposta com o uso do compensador.

Bode Diagram
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FIGURA 3.17 — Diagramas de Bode do rolamento com compensador.



CAPITULO 3. CONTROLE 98

MWodelo Linear MWodelo Mao-Linear
10 10
Com Compensador Com Compensador
8 Sem Compensador 1 8 Sem Compensador [
5 5
w w
g, 4 [
[=% O
2 2
0 ]
_2 L L 2 L L
0 05 1 15 ] 05 1 15

t[s] t[s]

FIGURA 3.18 — Resposta em rolamento com e sem compensador.

3.4.2.2 Otimizacao de Ganhos

Feito o projeto na condicao central do envelope, o valor de ganho obtido ¢ utilizado
como valor inicial para o algoritmo de minimizacao Simplex, para que sejam obtidos os
ganhos em todo o envelope de voo. A ordem percorrida no envelope e a escolha das
condigoes iniciais da otimizagao em cada ponto é a mesma utilizada no projeto do SAS
(secao 3.4.1). O requisito definido para a otimizacao é o que tempo de subida entre 10% e
90% da velocidade de rolamento seja igual a 0,05 s, em uma condicao inicial de p = 10°/s.
Este valor é compativel com o obtido no projeto na condi¢ao central. A otimizacao é
realizada considerando-se apenas o modelo linear. A funcao de custo a ser minimizada é
dada por (3.18). A fungao de custo retorna valor infinito caso a margem de ganho seja
inferior a 6 dB ou a margem de fase seja inferior a 45°, garantindo as margens minimas

em cada ponto do envelope, conforme explicado na secao 3.4.1.2.

c= (t, —0,05)? (3.18)

A figura 3.19 mostra os ganhos proporcional e integral e o tempo de subida do modelo
linear obtidos em cada ponto do envelope. Pode-se notar que o requisito é satisfeito com

grande exatidao em praticamente todo o envelope, com pequenos erros inferiores a 10%
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em alguns pontos. Também é possivel notar que os ganhos obtidos sao maiores a baixas
velocidades e grandes altitudes. Isto ocorre porque a efetividade do controle se torna
menor nestas condicoes, ja que as forcas e momentos aerodinamicos dependem da massa
especifica do ar (que diminui com o aumento da altitude) e da velocidade aerodinamica.
Como os ganhos aumentam rapidamente a medida que o nimero de Mach de aproxima de
0,4 e a altitude de 10 km, é possivel que ocorra saturacao dos atuadores para velocidades
de rolamento elevadas nestas condigoes, fazendo com que os requisitos de projeto nao

sejam cumpridos.

Ganha Prop Roll Ganho Int Rall

g 40 i

14 1.2 1 03 06 o
Mach h [m]

Tempo de Subida

" 10000

FIGURA 3.19 — Ganhos e tempos de subida obtidos para o controlador de rolamento.

Deve-se analisar agora as respostas do modelo nao-linear a entradas de profundor em
diferentes condigoes de voo. A figura 3.20 mostra as respostas em velocidade de arfagem
do sistema & uma condigao inicial de velocidade de arfagem p = 10°/s, para nimeros de
Mach entre 0,4 e 0,95. Em cada grafico estao superpostas as respostas para as altitudes

0 km, 3 km, 7 km e 10 km. A andlise das respostas mostra que o controlador projetado
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cumpre o requisito de tempo de subida de aproximadamente 0,05 s em todo o envelope

de voo.
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FIGURA 3.20 —

diversas condicoes de voo.

3.4.3 Seguidores de Aceleragao
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Respostas do modelo nao-linear com o controlador de rolamento em

Durante a fase de navegacao, o sistema deve comandar aceleracoes laterais de modo

a corrigir o alinhamento com o alvo no plano lateral. Durante a fase terminal o artefato

deve voar diretamente ao alvo e devem ser comandadas aceleracoes tanto laterais quanto

verticais para atingir este objetivo. Para isto devem ser implementados os seguidores

de aceleracao.

As referéncias de aceleracoes que devem ser seguidas sao geradas pelo

guiamento, conforme secao 3.5.

Devido a simetria entre os movimentos nos planos lateral e vertical, o projeto do

seguidor de aceleragao pode ser feito somente no plano vertical e os mesmos ganhos podem

ser utilizados no seguidor lateral, trocando os comandos solicitados, do tipo profundor para
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o tipo leme. Isto é possivel pois quando sao utilizados os modelos linearizados a influéncia

da gravidade desaparece, conforme mostrado na secao 3.3.

E desejavel que a resposta em aceleracao seja bastante rapida, pois o artefato voa a
altas velocidades e o tempo disponivel para manobrar em direcao ao alvo pode ser muito
curto. Conforme foi citado na secao 3.4.1 e pode ser visto na figura 3.5, a resposta natural
do sistema a entradas de profundor e leme é bastante oscilatdria e isto nao é desejavel no

seguidor de aceleracao.

Segundo Franklin, Powell e Workman (1998) e Kuo (1996), o aumento no ganho de
um controlador proporcional pode melhorar o tempo de resposta, porém também aumenta
o overshoot e pode apresentar erro em regime. A adi¢cao de um integrador na malha de
controle minimiza o erro em regime, mas diminui a velocidade da resposta. A adicao de
um termo proporcional a derivada do erro aumenta o amortecimento, permitindo ganhos
proporcionais maiores sem deteriorar a resposta transitoria. Desta forma, opta-se por uti-
lizar um controlador proporcional-integral-derivativo (PID) para o seguidor de aceleragao.
Para amortecer as oscilagoes naturais do sistema, a velocidade angular (¢ ou r) também
é realimentada, de forma semelhante ao SAS projetado na segao 3.4.1. O seguidor de
aceleracao pode ser visto, portanto com uma malha interna consistindo em um SAS e
uma malha externa com o controlador PID. A saida do integrador é limitada em 12,5

para evitar o windup, conforme a secao 3.4.2.

Conforme explicado por Ogata (1998), um controlador derivativo apresenta ganho
crescente com a frequéncia de entrada e esta caracteristica é indesejavel por amplificar
possiveis ruidos de alta frequéncia presentes no sistema. Por este motivo o valor da
derivada calculada numericamente é filtrado e a frequéncia de corte do filtro passa-baixas

¢ definida como f. = 5,57 Hz, pouco acima da maior frequéncia natural do sistema que é
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fn = 5,55 Hz, conforme secao 3.3. As frequéncias do modo de rolamento em malha fechada
podem ser mais altas que a frequéncia de corte, mas devido ao desacoplamento entre os
modos nao sao esperadas influéncias desse filtro no modo de rolamento. A figura 3.21

mostra o diagrama do seguidor de aceleragao vertical implementado.

I{q}q
—hb— ganho
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+
.—pb_p "; f I — Profundar
Referéncia Nz —-+ Mz raal —L

q real q medida

Girometro

gint Integratar
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.@_' Acelerometra
T.=+1

g deriv  Darjv + Filtro

FIGURA 3.21 — Diagrama do seguidor de aceleragao vertical.

3.4.3.1 Projeto na Condigao Central

Para o projeto do seguidor de aceleracao na condicao central é considerado o modo
longitudinal linearizado e o modo de curto periodo é desacoplado do modo fugoidal nas
matrizes de estados, conforme feito no projeto do SAS (segao 3.4.1). Assim, inicialmente

as matrizes As e B sao as mesmas de (3.14) e (3.15).

Como é explicado na secao anterior e conforme a figura 3.21, devem ser realimentadas
duas variaveis para formar a entrada de profundor, a velocidade de arfagem ¢ e a aceleracao
a, no eixo Z,. Como a realimentacao de ¢ tem a mesma funcao do SAS, o mesmo
ganho otimizado na condi¢ao central do SAS ¢ utilizado no projeto na condigao central
do seguidor de aceleracao. Deste modo, é possivel considerar para o projeto um sistema
de tnica entrada (d,) e unica saida (a,). Sendo o ganho otimizado na condicao central do

SAS K, = 7,007 e através de (3.19), dado que By = By,s, obtém-se as matrizes A, e By
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utilizadas no projeto do seguidor de aceleracao.

Ay = Agas — Boas * [O Kq] (319)
—0,3752 57,35
A= (3.20)
—-1,144 —-11,15
—0,0197
B = (3.21)
1,368

A saida que deve ser controlada é a aceleracao a,, que nao é nenhum dos estados.
Assim, a matriz de saida Cy deve conter uma relagao linear entre a aceleragdo no eixo
Zy e as variaveis de estado o e ¢. A matriz de transmissao direta D, deve conter uma
relacao linear entre a deflexdo do tipo profundor nos canards e a variacao instantanea na
aceleracao vertical. Estas matrizes sdo obtidas na linearizagao (se¢ao 3.3) e s@o exibidas a
seguir. A relacdo linear entre a., o e ¢ também ¢é utilizada por Stevens e Lewis (1992) no
projeto de seguidores de aceleragao para aeronaves, chamados de Control Augmentation

Systems (CAS). A fungao de transferéncia da entrada do tipo profundor para a aceleracao

¢ dada por (3.24).

C, = [0,1288 0,02829 ] (3.22)

D, = { 0,008088 ] (3.23)

B 0,008088s? + 0,12945s + 10,66

G
(5) s2+ 11,535 + 69,82

(3.24)

A funcao de transferéncia do compensador PID que compreende a malha externa do
seguidor de aceleragao ¢ dada por (3.25), onde K,,, K; e K  sao os ganhos proporcional,

integral e derivativo, respectivamente. w. é a frequéncia de corte do filtro aplicado na
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derivada. O ganho de realimentacao K, tem a funcao de facilitar a obtengao numérica dos
ganhos e ¢é distribuido nos valores de K, K; e Ky quando os polos e zeros do controlador
sao conhecidos. E possivel notar que o compensador acrescenta dois zeros e dois polos no
sistema em malha aberta. Um dos polos é em zero e o outro, definido pela frequéncia de

corte, é em —35. A posicao dos zeros ¢ definida pela relacao entre os ganhos K, K; e K.

(3.25)

$2 4+ w,.s

Cls) = ((Kp + Kgwe).s* + (Kpwe + K;).s + Ki.wc) K.

O projeto do controlador PID é baseado nas consideragoes de Burns (2001). O grafico
da esquerda na figura 3.22 mostra o lugar das raizes do sistema com a realimentacao de
q e com a malha externa aberta. E possivel notar os dois polos e dois zeros de malha
aberta, com os polos de malha fechada caminhando dos polos para os zeros de malha
aberta. A posicao do lugar das raizes, afastado do semi-plano direito e préximo do eixo
real, mostra que a resposta em aceleracao é estavel e rdpida. No entanto, para que um

valor de aceleracao possa ser seguido ¢ necessario adicionar o polo do integrador em zero.

Lugar das Raizes sem Compensador Lugar das Raizes com Polos Conhecidos do Compensador

Eixo Imaginario
o

Eixo Imaginario
: o

-7 -6 -5 -4 -3 -2 -1 u] -39 =30 -25 =20 -15 =10 -5 u] 5
Eixo Real Eixo Real

FIGURA 3.22 — Lugar das raizes para a aceleracdo, sem compensador (esquerda) e com
os polos conhecidos do compensador (direita).

O grafico da direita na figura 3.22 mostra o lugar das raizes do sistema com realimen-

tagao de ¢, acrescentados os polos conhecidos do compensador (0, — 35). E possivel notar
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que o polo em zero faz com que o lugar das raizes se desloque na direcao do semi-plano
direito, tornando a resposta mais lenta e, dependendo do valor do ganho de realimentacao
pode tornar o sistema instavel. O aumento do ganho faz com que o polo de malha fechada
em zero se afaste do semi-plano direito, enquanto os polos complexos se aproximam do
semi-plano direito. Desta forma, enquanto a contribuicao para a resposta do polo do
integrador se torna mais rapida, a contribuicao dos polos complexos se torna mais lenta e

vice-versa.

E interessante que os zeros de malha aberta sejam inseridos de modo a afastar o
lugar das raizes do semi-plano direito e mudar a concavidade da curva, fazendo com
que um aumento no ganho de realimentacao aumente tanto a velocidade da resposta
quando a estabilidade do sistema em malha fechada. Uma forma de obter este resultado
¢ posicionando os zeros do compensador sobre os polos complexos conjugados de malha
aberta do sistema, minimizando a influéncia destes. E sabido que, na pratica, dificilmente
é possivel anular completamente a influéncia dos polos desta maneira, mas certamente
suas influéncias na resposta sao minimizadas e a anélise do sistema em malha fechada é

simplificada.

A figura 3.23 mostra o lugar das raizes do sistema compensado com os zeros do
compensador sobre os polos complexos. E possivel perceber que o aumento no ganho
da realimentacao faz com que o polo do integrador se afaste do semi-plano direito. O
outro polo é bastante rapido e sé forma um par complexo com o polo do integrador para
ganhos muito altos. A resposta, portanto, é governada predominantemente pelo polo do
integrador e pelos dois zeros naturais do sistema. Como requisito para os seguidores de
aceleracao, define-se o tempo de acomodacao para 5% de t, = 0,5 s. Analisando a resposta

do sistema linearizado, percebe-se que com os polos e zeros do compensador definidos e
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um ganho de realimentagao K, = 15 o requisito é satisfeito. O numerador da fungao
de transferéncia do compensador deve ter o valor dos dois polos complexos conjugados
naturais do sistema como raizes (—5,763 &+ 6,050i). Resolvendo a identidade polinomial
de (3.26), para w. = —35, obtém-se os ganhos K, = 4,085, K; = 29,92 ¢ K; = 0,3119,

para aceleragoes em g.

5+5,763 —6,0507) (545,763 +6,0504) = (K, + Kq.w.).s> + (K,.w. + K;).5 + K;.w, (3.26
P P
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FIGURA 3.23 — Lugar das raizes para a aceleracao com o compensador.

O grafico da esquerda da figura 3.24 mostra os diagramas de Bode do sistema com-
pensado, donde percebe-se que as margens de estabilidade sao bastante largas, o que é
esperado ja que o lugar das raizes situa-se afastado do semi-plano direito. O grafico da
direita mostra uma comparagao das respostas do sistema linear e nao-linear, com o segui-

dor de aceleracao implementado. E importante notar que ha uma diferenca razoavel nas
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respostas dos modelos linear e nao-linear, devido ao angulo de ataque que é mantido ao

seguir uma aceleracao que faz com que o sistema se afaste da condicao de equilibrio na

qual foi linearizado.

Seguidor de Aceleracéo

Bade D
Gm=Inf, Pm =D859.9 jzagg:a(; 4 .47 radfzec) 035
an
= 03} .
2
£ _ 025
g é = 02 1
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. . . = 015 Néo-linear |
g : 01 Referéncia | |
w 0 ;
2 ‘lf 005 ]
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10" 10’ 10° 10
Frequency (radfsec)

FIGURA 3.24 — Diagramas de Bode e comparacao das respostas com o seguidor de
aceleragao.

t[s]

3.4.3.2 Otimizacao de Ganhos

Feito o projeto na condicao central, os ganhos obtidos sao utilizados como condicao
inicial para a otimizacao numérica de ganhos em todo o envelope de voo. O algoritmo
Simplex é utilizado. A ordem percorrida no envelope e a escolha das condigoes iniciais da
otimizagdo em cada ponto é a mesma utilizada no projeto do SAS (secao 3.4.1). Existem
quatro ganhos que devem ser determinados: K,, K;, K4 e K,. No entanto, para diminuir o
custo computacional do algoritmo de otimizacao apenas um ganho é otimizado. O ganho
K, é selecionado como o obtido no projeto do SAS no mesmo ponto do envelope. Os
ganhos K,, K; e K,, para realimentacao unitaria, sao obtidos de forma a posicionar os
zeros do controlador sobre os polos do sistema linearizado com realimentacao de ¢ com
ganho K, como ¢ feito no projeto na condigao central. O ganho que deve ser obtido ¢,

portanto, o ganho de realimentagao K, que ¢é distribuido nos valores de K,,, K;, Kj.
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O requisito que deve ser satisfeito no seguidor de aceleracao é o tempo de acomodagcao
ts = 0,5 s. Desta forma a fungao de custo a ser minimizada é dada por (3.27). Dada a
discrepancia percebida entre os modelos linear e nao-linear para o seguidor de aceleragao
(figura 3.24), o modelo nao-linear é utilizado para otimizar os valores da funcao custo.
Esta decisao ocasiona um incremento no custo computacional da otimizagao mas gera
melhores resultados. A fungado de custo retorna valor infinito caso a margem de ganho
seja inferior a 6 dB ou a margem de fase seja inferior a 45°, garantindo as margens minimas

em cada ponto do envelope, conforme explicado na secao 3.4.1.2.

ts —0,5\°

A figura 3.25 mostra os ganhos proporcionais, integrais e derivativos obtidos para
o seguidor de aceleracao em todo o envelope. Percebe-se que todos os ganhos crescem
com o aumento da altitude e diminuicao da velocidade. Isto ocorre pela diminuicao da
efetividade das agoes de controle, que dependem da massa especifica do ar (que diminui
com a altitude) e da velocidade. A figura também mostra o tempo de acomodagao obtido
em todo o envelope. Nota-se que o requisito de t; = 0,5 s é satisfeito em praticamente
todos os pontos. Somente em alguns pontos com Mach = 0,4 e em um ponto acima de
Mach =1 o requisito nao é satisfeito, mas estas sao as condicoes extremas do envelope e

considera-se que o artefato seja capaz de cumprir a missao sem atingi-las.

Deve-se analisar agora as respostas do modelo nao-linear a entradas de profundor em
diferentes condigoes de voo. A figura 3.26 mostra as respostas em aceleragao vertical do
sistema a uma referéncia de 0,25 g, para nimeros de Mach entre 0,4 e 0,95. Em cada

grafico estao superpostas as respostas para as atitudes 0 km, 3 km, 7 km e 10 km. A
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FIGURA 3.25 — Ganhos obtidos e t, para o seguidor de aceleragao em todo o envelope.

analise das respostas mostra que o controlador projetado cumpre o requisito de tempo
de acomodacao de aproximadamente t, = 0,5 s em praticamente todo o envelope de voo.
H& problemas para cumprir os requisitos a baixas velocidades e grandes altitudes, como
é esperado pela menor efetividade das acoes de controle. No entanto, pode-se perceber
que a aceleracao de referéncia é seguida mesmos nessas condigoes, apesar dos maiores

overshoots e tempos de acomodacao.

3.4.4 Limites de Manobrabilidade

Apos o projeto do seguidor de aceleracao em todo o envelope de voo, é interessante
obter os limites de manobrabilidade do artefato, ou seja, a maxima aceleracao solicitada

que pode ser seguida em cada condigao.
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FIGURA 3.26 — Respostas do modelo nao-linear com o seguidor de aceleragao em diversas
condicoes de voo.

3.4.4.1 Fase de Navegacao

Durante a fase de navegacao nao sao enviados comandos de aceleracao vertical, pois a
deflexao do tipo profundor trimada é mantida. Comandos de aceleragao lateral podem ser
enviados e, portanto, devem ser encontradas as aceleracoes laterais maximas que podem
ser seguidas em cada ponto do envelope de voo. E importante conhecer as maximas ace-
leracoes laterais que podem ser comandadas pois caso os limites sejam extrapolados pode

nao ser possivel controlar o rolamento, ocasionando os problemas descritos na se¢ao 3.4.2.

Para obter o valor da aceleracao lateral maxima que pode ser seguida durante a fase
de navegacao sao feitas simulagoes do modelo nao-linear durante 2,2 s, nas condicoes do
inicio desta fase. O comando de aceleragao lateral é um degrau iniciando aos 0,2 s para

garantir que o movimento no plano vertical ja tenha estabilizado.
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Para cada ponto do envelope, é realizada uma busca binaria com os limites iniciais
de 0 g e 2 g. O critério de parada é definido como a diferenga entre os limites superior e
inferior da busca binaria ser menor que 0,001 g. Satisfeito o critério de parada, a maxima
aceleracao lateral que pode ser comandada para aquela condicao sera o limite inferior da

busca binéria.

O requisito que deve ser verificado durante a execugao do algoritmo de busca bindria
leva em conta tanto a resposta em aceleracao lateral quanto em velocidade de rolamento
p durante a simulagao. A velocidade de rolamento deve ser incluida no requisito pelo
fato dos problemas existentes com o rolamento na fase de navegacao, ja explicados na
secao 3.4.2. Desta forma, existem trés condigoes que devem ser satisfeitas para aceitar
que uma determinada aceleracao lateral pode ser seguida durante a fase de navegacao,

definidas como:

e O tempo de acomodacao da resposta em aceleragao lateral a um degrau na referéncia
de aceleragao lateral deve ser menor que 1,65 s (ts < 1,65 s). Esta condigao garante

que a aceleracao lateral é seguida;

e A primeira derivada da resposta em velocidade de rolamento deve ser negativa em
pelo menos 90% do tempo entre o tempo de pico e os 2,2 s no fim da simulacao.
Esta condicao garante que a velocidade de rolamento é decrescente apds o pico, o
que indica que o rolamento pode ser controlado juntamente com a aceleracao lateral

comandada; e

e O tempo de pico da resposta em velocidade de rolamento a um degrau na referéncia
de aceleragao lateral deve ser menor que 1,65 s (¢, < 1,65 s). Esta condi¢ao indica

que o rolamento pode ser controlado em um tempo razoavel.
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A figura 3.27 mostra as aceleracoes laterais maximas que podem ser seguidas em cada
ponto do envelope na fase de navegacao, conforme as condigoes definidas. Percebe-se que a
manobrabilidade lateral é bastante baixa durante esta fase, mas como durante a navegacao
apenas pequenas correcoes na trajetoria sao esperadas, os limites obtidos sao satisfatorios.
Pode-se notar claramente o incremento da manobrabilidade com o aumento da velocidade
e diminuicao da altitude, o que é esperado, ja que a efetividade das superficies de controle
aumenta nestas condicoes. Como exemplo, a maxima aceleracao lateral que pode ser

seguida na condicao central de projeto dos controladores, Mach = 0,6 e h = 5 km ¢ de

Ay = 0’058 o
Max Ac. Lateral na Mavegacio
08w
06
m}
o2l .
0 -

10000

06

Mach 04 0 b [rr]

FIGURA 3.27 — Limite de manobrabilidade lateral na fase de navegacao.

3.4.4.2 Fase Terminal

Durante a fase terminal, podem ser enviados comandos de aceleragao vertical e/ou

lateral. Ha acoplamento entre os movimentos nos dois planos no caso de comandos simul-
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taneos de aceleracao, devido ao rolamento induzido e a soma das deflexdes individuais nos
canards. Desta forma, para cada condicao de voo e dada a aceleracao de referéncia em
um dos planos, existe uma aceleracao maxima que pode ser seguida no outro plano. Para
simplificar a andlise, nesta secao somente é obtida a aceleracao maxima seguida no plano
vertical quando a aceleracao lateral comandada é nula. Por simetria, o grafico de acelera-
¢ao maxima lateral seguida quando a aceleracao vertical comandada é nula é idéntico ao

exibido e é omitido.

Para encontrar a maxima aceleracao em cada ponto do envelope, o seguinte método
é utilizado: Percorrem-se os nimeros de Mach do envelope, do menor ao maior e, para
cada Mach, percorrem-se as altitudes do envelope, da maior para a menor. Com a maxima
altitude, partindo da aceleracao comandada de Og e com incrementos de 0,05 g, verifica-se a
maxima aceleragao que cumpre o requisito de tempo de acomodacao t, < 1 s, simulando o
modelo nao-linear durante 2 s. Este é o limite para a maxima altitude. Para cada altitude
inferior & maxima, utiliza-se o valor inicial de aceleracao comandada igual ao méaximo
obtido na altitude imediatamente superior e, com incrementos de 0,05 g, encontra-se o

limite como a maxima aceleragao que cumpre o mesmo requisito.

A figura 3.28 mostra as aceleracgoes verticais maximas que podem ser seguidas em cada
ponto do envelope na fase terminal, dado que nao haja comando de aceleracao lateral.
Pode-se notar claramente o incremento da manobrabilidade com o aumento da velocidade
e diminuicao da altitude, o que é esperado, ja que a efetividade das superficies de controle
aumenta nestas condigoes. Como exemplo, a maxima aceleracao que pode ser seguida na

condigao central de projeto dos controladores, Mach =0,6 e h=5.000m é de a, =1,2 g.



CAPITULO 3. CONTROLE 114
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FIGURA 3.28 — Limite de manobrabilidade vertical na fase terminal.

3.5 Guiamento

O guiamento é responsavel por determinar a trajetéria que deve ser seguida pelo
artefato dadas as informagoes dos sensores. Esta trajetéria é traduzida em referéncias
para os seguidores de aceleracao projetados na secao 3.4.3 ou diretamente em comandos
do tipo profundor. Nesta secao também sao apresentadas em detalhes todas as fases de
voo do artefato, além das fases principais de navegacao e terminal que ja foram citadas

anteriormente.

3.5.1 Fases de Voo

A trajetoria do artefato desde o langamento até o impacto é dividida em 5 fases de

voo, a saber:
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e Fase 1 (separagao): Esta fase compreende os primeiros 2 s de voo, que consiste
na fase de separacao entre o artefato e a aeronave lancadora. Nesta fase os canards
permanecem travados e nenhum controlador é ativado. Esta fase existe para garantir
a seguranca da aeronave lancadora. E essencial que o sistema em malha aberta seja
estavel nas condicoes de lancamento, pois os canards permanecem travados durante
2 s apos o langamento. A figura 3.8 mostra que o sistema é estavel em todas as

condigoes de lancamento.

e Fase 2 (posicionamento para navegacao): No inicio desta fase o comando do tipo
profundor para manter o angulo de ataque que garante o maximo alcance ¢ realizado
e tanto o sistema de aumento de estabilidade quanto o controlador de rolamento sao
ativados. Passados 2 s inicia-se a fase de navegagao. A duracao desta fase é definida
arbitrariamente com o intuito de que nao haja interferéncia do seguidor de aceleragao

lateral durante o posicionamento no angulo de ataque desejado.

e Fase 3 (navegagao): Nesta fase a deflexdo do tipo profundor é mantida e apenas o
alinhamento com o alvo no plano lateral é corrigido. O seguidor de aceleragao lateral
¢ ativado e opera com os limites de aceleragao calculados na secao 3.4.4. Esta fase
termina quando o médulo da projecao da distancia entre o artefato e o alvo no
eixo X, inercial se torna inferior a 5.000 m. Convém notar que a posicao do alvo é
conhecida por hipétese e a posigao do artefato é obtida através do SNI e/ou GPS.
O critério de término desta fase é arbitrario e deve ser realizado um estudo mais

aprofundado de forma a definir o melhor momento de iniciar o guiamento terminal.

e Fase 4 (posicionamento para terminal): Nesta fase o artefato deve mergulhar em

direcao ao alvo. Isto é feito através de um comando do tipo profundor de mesma
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magnitude que o comandado na fase de navegacao, porém de sinal oposto, pois
sabe-se que o valor trimado garante uma boa relagao entre a sustentagao obtida e o
arrasto. Esta trajetoria de mergulho é arbitraria e ha espago para um estudo mais
aprofundado sobre melhores trajetdérias nesta fase. Nesta fase, o sistema de aumento
de estabilidade permanece ativo e o término se da quando ocorre um cruzamento
por zero no erro de elevagao calculado conforme secao 3.5.4.1. Espera-se um erro
em elevagao negativo durante a fase de navegacao que, durante o mergulho diminua
de magnitude até cruzar o zero. Este critério evita que grandes aceleracoes iniciais
sejam comandadas no inicio da fase terminal, pois, se a fase de navegacao corrigir
os erros em azimute satisfatoriamente, a fase terminal inicia com valores pequenos

de erros tanto em azimute quanto em elevagao.

e Fase 5 (terminal): Nesta fase os dois seguidores de aceleragao sao ativados, o contro-
lador de rolamento é desativado e a lei de guiamento terminal é aplicada de modo
a levar o artefato diretamente ao alvo. O controlador de rolamento é desativado
pois os erros terminais sao obtidos independentemente do angulo de rolamento do

artefato. Desta forma, o artefato pode rolar livremente na fase terminal de voo.

A figura 3.29 mostra o diagrama de estados das fases de voo descritas. A tabela 3.2
apresenta os controladores ativos em cada fase para cada configuragao, onde Trim+ indica
que é mantido o comando do tipo profundor positivo com os valores calculados na se¢ao

3.2 e Trim— indica que é mantido o mesmo comando porém em sentido oposto.



CAPITULO 3. CONTROLE 117

[tempo=ds]

para Mavegacio

Separacao | [EMPO=25] {Posicionamento

Mavegacio

: [elevacao=0] (Pogicionamento _ _
LparaTerminal = [distancia_x=5000m]

FIGURA 3.29 — Diagrama de estados das fases de voo.

TABELA 3.2 — Controladores ativos em cada fase de voo

SAS | Trim + | Trim - | Contr. Rolamento | Seg. Lateral | Seg. Normal
Fase 1 | nao nao nao nao nao nao
Fase 2 | sim sim nao sim nao nao
Fase 3 | sim sim nao sim sim nao
Fase 4 | sim nao sim sim nao nao
Fase 5 | nao nao nao nao sim sim

3.5.2 Leis de Guiamento

Segundo Zarchan (1997), a lei de guiamento mais importante e mais largamente uti-
lizada é o guiamento proporcional. A idéia do guiamento proporcional é comandar acele-
racoes normais a linha de visada entre o artefato e o alvo proporcionais a velocidade de
rotacao da linha de visada e & velocidade de aproximagao, como mostra (3.28) , onde n,
é a aceleracao comandada, V. é a velocidade de aproximacao, \ é a velocidade angular
da linha de visada e NV é a constante de proporcionalidade, geralmente entre 3 e 5. Pode
ser demonstrado que, com esta lei de guiamento, a distancia de passagem ¢é nula caso
as aceleragoes comandadas sejam realizéveis e o alvo nao esteja manobrando (aceleragao
nula) (ZARCHAN, 1997).

ne = NV, (3.28)

Existem diversas modificacoes e generalizacoes do guiamento proporcional para dife-

rentes aplicagdes. Uma modificagao interessante é apresentada por Kim, Lee e Han (1998),
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em que um viés variante no tempo é adicionado a referéncia de aceleracao, possibilitando
atingir, além da distancia de passagem nula, o angulo de impacto desejado. Este resul-
tado é bastante interessante pois em diversos tipos de armamentos o angulo de impacto é
diretamente relacionado com o funcionamento da espoleta e com efeitos terminais, como

a penetracao.

A navegacao proporcional é largamente utilizada em misseis com autodiretores que
seguem a posicao do alvo, pois a velocidade angular de rotacdo da linha de visada A é a
propria velocidade de rotagao do autodiretor, facilmente medida. Este nao é o caso do
sistema estudado neste trabalho, ja que nenhuma configuracao apresenta um autodiretor
deste tipo. As configuragoes com sistemas de navegacao inercial e/ou GPS s6 utilizam
a informagao prévia da posicao do alvo no guiamento, enquanto nas configuragdes com

camera de video o sensor é sempre alinhado com o vento, nao seguindo a posicao do alvo.

Uma solucao para aplicar a navegacao proporcional em um sistema como o estudado
neste trabalho é projetar observadores para a velocidade de rotagao da linha de visada,
baseados nas informagoes da posicao do alvo obtidas pela andlise das imagens da camera.

Neste trabalho opta-se por utilizar uma lei de guiamento mais simples.

Segundo Berglund (2001), o guiamento por perseguicao de velocidade (velocity pur-
suit) é usualmente aplicado em bombas guiadas a laser, que utilizam sensores aeroestabi-
lizados como a camera de video simulada neste trabalho. Esta lei de guiamento funciona
gerando aceleracoes de forma a alinhar o vetor velocidade do artefato com a linha de
visada. E sabido que a perseguicao de velocidade pode gerar referéncias de aceleragao
muito altas (até infinitas) na medida que o artefato se aproxima do alvo. Como essas ace-

leracoes nao sao realizaveis, a lei de guiamento resulta em uma distancia de passagem nao
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nula. O fato deste trabalho considerar somente alvos estaticos faz com que as distancias

de passagem causadas pela lei de guiamento sejam pequenas.

3.5.3 Perseguicao de Velocidade

A perseguicao de velocidade é implementada neste trabalho comandando aceleragoes
laterais e verticais proporcionais aos erros em azimute e elevacao, respectivamente. Os
erros em azimute e elevacao sao calculados como os angulos entre o vetor velocidade do
artefato e a linha de visada (vetor que liga a posigao do artefato ao alvo). Na fase terminal,
os vetores sao projetados nos planos XY, e X, 7, para as configuracoes sem camera, ou
nos planos X.Z. e Y.Z. para as configuragoes com camera. Os vetores sao projetados no
plano X_.Y, para o erro lateral na fase de navegacao. As se¢oes 3.5.3.1 e 3.5.3.2 mostram
como ¢ implementada a lei de guiamento e a segao 3.5.4 detalha como é feito o calculo

dos erros em azimute e elevagao.

3.5.3.1 Fase de Navegacao

Na fase de navegacao, em todas as configuracoes, os erros sao calculados a partir das
informagcoes do SNI com ou sem auxilio do GPS, pois mesmo nas configuragoes com camera
de video o alvo nao ¢ visivel nesta fase. O objetivo do guiamento na fase de navegacao é
fazer com que o artefato mantenha a projecao de sua velocidade inercial no plano lateral
X Y, na diregao do alvo, pois no plano vertical os comandos trimados de profundor devem
ser mantidos. Desta forma, o erro angular lateral deve ser medido em relagao ao referencial
inercial, apesar das aceleragoes comandadas serem seguidas no referencial do corpo. Como

nesta fase o controlador de rolamento esta ativo, nao é esperado rolamento significativo do
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artefato, o que torna possivel minimizar o erro lateral ao realizar aceleracoes no referencial

do corpo proporcionais ao erro lateral calculado no referencial inercial.

Conforme explicado na secao 3.4.4, ha limites relativamente baixos de aceleracao la-
teral que pode ser seguida nesta fase sem prejudicar a condi¢ao do angulo de ataque que
deve ser mantido. A figura 3.27 mostra que valores de até 0,5 g podem ser seguidos a
baixas altitudes e altas velocidades. O valor do ganho de guiamento é definido com base
em um suposto erro lateral de 5°, que ¢ relativamente alto dado que o artefato deve ser
lancado na direcao do alvo. Desta forma, um ganho de 0,1 para erros em graus e acele-
racoes em g faz com que os erros de até 5° possam ser corrigidos a baixa e altitude e alta

velocidade sem exceder os limites de manobrabilidade.

Para evitar que sejam solicitadas aceleracoes superiores ao limite calculado, podendo
causar rolamento e perda do angulo de ataque mantido em condicoes com erros muito altos
e/ou de baixa manobrabilidade, a aceleracao de referéncia gerada é saturada em valores
iguais a 90% dos limites calculados. E importante salientar que a saturacao nao significa
que o erro lateral nao tendera a zero, sé significa que ele tenderd a zero mais lentamente.
No entanto, como em geral a fase de navegacao é longa, o tempo de acomodacao nao é um
requisito importante nesta fase. Além disso os possiveis erros residuais desta fase ainda
podem ser corrigidos na fase terminal, onde nao ha preocupacao em manter a trajetéria

e nao ha limites para as aceleragao comandadas.

A figura 3.30 mostra o diagrama de blocos da implementagao realizada do guiamento
na fase de navegacao. Nota-se que os limites de manobrabilidade dependem da velocidade

e da altitude, que sao obtidas a partir do GPS e/ou SNI.
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FIGURA 3.30 — Diagrama de blocos do guiamento na fase de navegacao.

3.5.3.2 Fase Terminal

Na fase terminal os erros sao calculados através do SNI e/ou GPS para as configuragoes
1 e 2, ou sao obtidos através da andlise da imagem da camera de video nas configuragoes
3 e 4. Os erros nesta fase devem ser calculados em relagao ao referencial do corpo, pois os
acelerometros medem aceleragoes no referencial do corpo. Nas configuragoes com camera
a andlise das imagens retorna os erros no referencial da camera, mas nao se esperam
grandes diferencas de desempenho devido a isto. Na fase terminal nao ha limites para
as aceleracoes comandadas pois nao hé restricoes na trajetoria a ser seguida. O artefato
deve seguir diretamente para o alvo, nao havendo restrigoes para os angulos de ataque,

derrapagem ou de rolamento.

O ganho proporcional do guiamento nesta fase, tanto em azimute quanto em elevacao,
¢ definido através da andlise dos limites de manobrabilidade em um tnico plano e em um

valor de erro arbitrario.

A figura 3.28 mostra os limites de aceleracoes que podem ser seguidas em um plano
(vertical ou lateral) considerando que nao hé aceleragoes comandadas no outro plano.
Percebe-se que aceleragoes de até 5 g podem ser seguidas nas melhores condigoes de
voo. Para definir os ganhos considera-se um erro de 15° tanto em azimute quanto em

elevacao, considerado um valor de erro bastante alto, esperado apenas em condicoes de
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vento e turbuléncia intensos, e/ou sistemas de navegagao bastante imprecisos na fase de
navegacao. Este valor de 15° é erro maximo que pode ser obtido para alguns receptores
laser, por exemplo. Assim, para evitar saturacao nas melhores condicoes de voo com este
erro, define-se a constante de proporcionalidade como Ky, = 5/15 = 1/3, tanto em
azimute quanto em elevacao. Nota-se que pode ocorrer saturagao em outras condigoes de

voo, mas, em geral, a duracao do estado de saturacgao é curta e nao prejudica os resultados.

3.5.4 Calculo dos Erros

3.5.4.1 Fase Terminal - Configuracoes 1 e 2

Para o célculo dos erros terminais nas configuragoes 1 e 2 (sem camera de video), sdo
necessarios o vetor posicao inercial z, e o vetor velocidade inercial v; do artefato, obtidos
a partir do SNI com ou sem auxilio do GPS, o vetor posi¢ao do alvo z, conhecido por
hipétese e os angulos de Euler [¢,0,1] obtidos do SNI. O mesmo método apresentado é

utilizado para o calculo do erro em elevacao que define a transicao para a fase terminal.

A linha de visada é dada por 7 = 2, —2,. Tanto a linha de visada quanto a velocidade
devem ser escritas no sistema de referéncia do corpo e isto é feito através da matriz Mgp,
definida por (2.1), dados os angulos de Euler. Sendo 7%, = [ryz,7by,7s:] € U = [u,v,w] 08
vetores correspondentes a linha de visada e a velocidade inercial no sistema do corpo, os
erros em azimute (e,,) e em elevagao (e.) sao dados pelos angulos entre as projegoes de

7 € Uy nos planos XY, e X7, calculados em (3.31) e (3.32), respectivamente.

vy = Mppve. (3.30)
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€q, = arctg b2l — Toy@ (3.31)
ThaUh + Tpy¥
el = arctg oo — T (3.32)

Thel + T, W

A figura 3.31 mostra o diagrama utilizado neste trabalho para o calculo dos erros nas

configuracgoes 1 e 2.
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FIGURA 3.31 — Calculo do azimute e elevagao nas configuragoes 1 e 2.

3.5.4.2 Fase Terminal - Configuracoes 3 e 4

Nas configuracoes com camera de video nao é necessario conhecer as posicoes do alvo
e do artefato, nem a velocidade do artefato para obter os erros em azimute e elevacao do
vetor velocidade aerodinamica em relacao a linha de visada. Dada a imagem gerada pela
camera, considerando que a camera esta alinhada com o vetor velocidade aerodinamica e

conhecida a posicao do alvo na imagem, é possivel obter os erros desejados.

O pixel que representa o alvo na imagem corresponde ao ponto de interseccao entre
a linha de visada e o plano do solo no ambiente tridimensional. O sistema de coorde-
nadas da camera ¢é alinhado com o vetor velocidade aerodinamica, conforme descrito na
secao 4.1. Os erros em azimute e elevacao sao justamente os angulos entre a velocidade

aerodinamica e a linha de visada projetados no referencial da camera, que podem ser
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calculados facilmente a partir de um vetor paralelo a linha de visada nesse sistema de

coordenadas.

A posicao do alvo na imagem é encontrada através do método de analise de imagens
desenvolvido no capitulo 5. A matriz intrinseca de camera M;,,; ¢ uma matriz projetiva que
leva pontos em trés dimensoes do sistema de coordenadas da camera para pontos em duas
dimensoes na imagem gerada, como descrito na se¢ao 4.1.1. Hé perda de informagao nesta
transformacao projetiva, fazendo com que cada ponto na imagem possa corresponder a
infinitos pontos de uma reta no ambiente em trés dimensoes. No entanto, nao é necessario
obter a posicao do alvo em trés dimensoes para calcular os erros, pois os erros sao angulos
que podem ser calculados a partir de qualquer ponto pertencente a reta que contém os

infinitos pontos tridimensionais que podem corresponder ao pixel que representa o alvo.

Desta forma, sendo [z;,y;] as coordenadas do alvo encontradas na imagem, seleciona-se
um w; arbitrério e determina-se uma posigao em coordenadas homogéneas p; = [x;,y;,w;].
Sendo pi. = [%¢,Ye,2e] @ posi¢ao de um ponto no sistema de coordenadas da camera sobre
a linha de visada, os erros em azimute (e,,) e em elevacao (e,;) sao calculados através das

equacoes de 3.33 a 3.35.

Pe = My .pi (3.33)
€q» = arctg < Te (3.34)
p

el = arctg ( Ye (3.35)
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3.5.4.3 Fase de Navegacgao

Apenas o desvio angular no plano lateral entre a velocidade do artefato e a linha
de visada é utilizado na fase de navegacao. Este erro deve ser calculado no referencial
inercial, como explicado na segdo 3.5.3.1. A equacdo utilizada é a mesma de (3.31),
porém com os vetores correspondentes a linha de visada 7 = [r,,r,,r,] e velocidade inercial
Up = [Ves,Vey,Ve:] €scritos no referencial inercial. O cdlculo do erro lateral e, é dado por
(3.36)

TyUey — Ty U
erq = arctg | —L 4% (3.36)
TgUeq + TyUey
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FIGURA 3.32 — Calculo do erro lateral na fase de navegacao.

A figura 3.32 mostra o diagrama utilizado neste trabalho para o cédlculo do erro lateral

na fase de navegacao.



4 Simulador de Voo

Parte do simulador de voo foi desenvolvida em trabalho anterior (ESTEVES, 2008).
Neste trabalho é desenvolvida uma interface para comunicagao entre o simulador de voo
e o modelo dinamico do sistema e é desenvolvida a visualizacao da atitude do artefato

durante a trajetoria.

O simulador é implementado em C/C++, com auxilio das bibliotecas OpenGL (SE-
GAL; AKELEY, 2006), GLU (CHIN et al., 1998) e GLUT (KILGARD, 1996). E utilizada
uma classe auxiliar de cédigo aberto implementada por Palem (2004) para proceder & gra-

vacao de videos do simulador de voo.

4.1 Matrizes de Camera

As matrizes de camera definem as operacoes que levam pontos do ambiente tridimensi-
onal no referencial inercial para pontos na imagem bidimensional gerada por uma camera

e sao apresentadas por Cyganek e Siebert (2009).

Antes de apresentar as matrizes, deve-se definir os sistemas de coordenadas da camera
e da imagem. O sistema de coordenadas da camera tem o eixo Z. na diregao em que a

camera aponta, que é a direcao da velocidade aerodinamica do artefato. A rotacao que



CAPITULO 4. SIMULADOR DE VOO 127

leva o eixo X}, do corpo ao eixo Z. da camera é aplicada ao eixo —Z;, do corpo para obter
o eixo Y}, da camera. A mesma rotacao e aplicada ao eixo Y}, do corpo para obter o eixo
X. da camera. A origem do sistema é o centro de massa do corpo. A rigor, a origem deste
sistema deveria ser na camera, que se localiza a frente do centro de massa do corpo, mas
este fato é desconsiderado neste trabalho, por simplicidade. O plano formado pelos eixos
X Y, é onde é projetada a imagem. O sistema de coordenadas da imagem tem origem no

canto inferior esquerdo da imagem e eixos X; e Y; paralelos aos eixos X, e Y. da camera.

4.1.1 Matriz Intrinseca

Dado um ponto no referencial da camera, para obter seu correspondente na imagem
é realizada uma transformacao projetiva, conforme o modelo de camera de orificio (pin-
hole) apresentado em Horn (1986). A matriz que define esta projecao é denominada
matriz intrinseca de camera e é dada por (4.1), onde f é a distancia focal, h, e h, sao as
dimensoes fisicas do pixel; e 0, e o, representam a translacao entre a origem do referencial
da camera e a origem do referencial da imagem, dada pela distancia correspondente a 128
pixels. O resultado da multiplicacao desta matriz 3 x 3 por um vetor 3 x 1 no referencial
da camera é um vetor U3x; = [z,y,w] em coordenadas homogéneas. Para obter o ponto
[z;,y;] da imagem representado por este vetor faz-se a normalizacao [z;,y;] = [z/w,y/w].
O uso de coordenadas homogéneas é frequente em geometria computacional pois permite

escrever certas transformagoes nao-lineares (como a projetiva) de forma linear, ao custo
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da adigdo de uma nova dimensao (CYGANEK; SIEBERT, 2009).

h—J; 0 o,
Ma=| 0 £ o, (4.1)
0 0 1

Segundo Horn (1986), uma camera com uma lente ideal apresenta a mesma transfor-
macao projetiva e se diferencia do modelo de camera de orificio apenas no que diz respeito

a quantidade de luz captada, que define o brilho de cada ponto.

4.1.2 Matriz Extrinseca

Dado um ponto no referencial inercial, para obter suas coordenadas no referencial da
camera sao necessarias uma rotacao e uma translacao. A rotacao R.. pode ser obtida pela
multiplicagao da matriz de rotacao entre o eixo X3 do corpo e a direcao Z. da velocidade
aerodinamica pela matriz Mgg, que leva do referencial inercial para o referencial do corpo
e é dada por (2.1). Sendo z;, = [1,0,0] o eixo X, do corpo no referencial do corpo, (ac;)e
o mesmo eixo no referencial inercial; v, o vetor velocidade aerodinamica no referencial
inercial; Ry. a matriz de rotacao que leva a direcao de X, para a direcao de Z., que ¢é
a matriz de rotacao entre os vetores z, e v, com permutacao de linhas e inversao de
sinal para corresponder ao sistema de coordenadas da camera definido anteriormente;

Upw = [VUz,0y,02] 0 eixo pelo qual ocorre a rotagao entre @, e v,; € 1 0 angulo desta rotacao,

as equagoes de (4.2) a (4.7) mostram a obtengao da matriz R...

-

(xb>e = MEBQU_;; (42)



CAPITULO 4. SIMULADOR DE VOO 129
vy = (e X U (4.3)
|(@)e X Val
B  (mp)evg
C1 = CO8S1 = _,—_’ (44)
|(2p)el-|a]
sn = senn = LLM_’ (4.5)
|(2p)el-|a]
v, (1 — en) 4+ v,sn vp + (1 —v))en Vv, (1 — cn) — vusn
Boe = | —v,0.(1 —cn) +vysn —vyu(1 —cn) —wvesy  —v2 — (1 —v2)en (4.6)
2+ (1 —v2)en U0y (1 —cn) —vsn  vv,(1 — cn) + vysn
Ree = Ry Mpgp (4.7)

A translacao T.. é dada pela posicao do artefato no referencial inercial. A matriz

que define estas duas transformacoes em coordenadas homogéneas é denominada matriz

extrinseca de camera. Esta matriz é da forma de (4.8), onde Ry, Ry e R3 sao as linhas da

matriz de rotagao R.. A matriz é 3 x4 pois utiliza coordenadas homogéneas. Para aplicar

a transformacdo em um ponto p = [p,,py,p.] qualquer, basta aplicd-la em p' = [p,,py,p2,1]

e a resposta serd o vetor 3 x 1 no referencial da camera.

Rl - Rl Tec

Mewt = | Ry —R,T,,

R3 - RS Tec

4.2 Criacao do Ambiente

(4.8)

O ambiente é criado a partir de imagens da superficie terrestre e do céu. As ima-

gens da superficie terrestre utilizadas sao imagens de satélite obtidas através do software

GoogleEarth, centradas no mesmo ponto, de diferentes escalas. Desta forma, obtém-se
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uma definicao maior na regiao onde se encontra o alvo e onde a anélise das imagens ocorre,
economizando-se memoria ao carregar imagens de menor definicao nas regioes onde nao

ocorre o processamento. A figura 4.1 mostra as imagens de diferentes escalas utilizadas.

FIGURA 4.1 — Uniao de imagens do solo em diferentes resolugoes (ESTEVES, 2008).

E feita uma hipdtese importante ao utilizar imagens de satélite para modelar o solo,
a de que o solo estd contido em um plano. Sabe-se que a grandes distancias as eleva-
¢oes sao pouco perceptiveis, porém ao se aproximar do solo a presenca de variagao de
elevagao no terreno, construgoes e arvores pode alterar significativamente a imagem da
camera, dependendo de sua atitude. Para simular estes efeitos é necessario um modelo
tridimensional do ambiente, possibilitando a renderizagao da cena de forma mais realista.
No entanto, ha pouca disponibilidade deste tipo de modelo, grande parte dos modelos
encontrados apresentam baixa definicao e é necessario um grande poder computacional

para efetuar a renderizacao de forma eficiente.

No ambito deste trabalho, foi realizado um teste com um modelo tridimensional da
cidade de Boston, disponibilizado gratuitamente em TrianGraphics GmbH (2010). No

entanto, verificou-se que a definicao dos detalhes do modelo era muito baixa, nao sendo
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possivel extrair as informagoes necessarias para o guiamento através de andalise das ima-

gens.

Outra hipdétese importante feita neste trabalho é a de que nao sao consideradas condi-
¢oes de iluminacgao realistas na geracao das imagens. Para modelar os efeitos causado por
fontes de luz, como sombras e reflexos, também é necessaria a modelagem tridimensional
do terreno, e, além disso, a definicao de propriedades dos materiais que compoe a cena.
Dada a indisponibilidade de um modelo completo o suficiente, sao consideradas apenas

condicoes de iluminacao homogéneas em todo o ambiente simulado.

Para simular a presenca do céu utiliza-se uma textura sobre um grande hemisfério em
cuja base sao desenhadas as imagens do solo. A textura utilizada para o céu é exibida na
figura 4.2. Em geral, na fase terminal de voo, a camera do artefato estd apontando para
0 solo e o céu nao é visivel, desta forma a textura do céu nao influencia o resultado da

analise das imagens.

FIGURA 4.2 — Imagem do céu utilizada como textura (ESTEVES, 2008).

Definido o modelo tridimensional do ambiente, dadas as matrizes de camera apre-
sentadas na secao anterior, é possivel gerar a imagem da camera. Dada a natureza da

transformacao projetiva, um ponto na imagem pode corresponder aos infinitos pontos de
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uma reta no ambiente. Como o solo é considerado contido num plano, para obter deter-
minado ponto na imagem basta selecionar o ponto na reta citada que pertence ao plano
do solo. Caso fosse considerada a elevagao de terreno o processo seria mais complicado,
pois seria necessario encontrar o ponto nao obstruido sobre a reta citada. A figura 4.3

mostra um exemplo de imagem gerada pela simulagao da camera do sistema.

FIGURA 4.3 — Exemplo de imagem gerada pela camera simulada.

4.3 Visualizador de Atitude

Para visualizar a atitude do artefato durante o voo, é utilizado um modelo 3D gratuito,
disponibilizado por Flat Pyramid (2007), da bomba guiada a laser GBU-12, que tem
geometria semelhante ao artefato estudado neste trabalho. Para carregar o modelo 3D e

tratar a texturizagao, é utilizada a classe auxiliar implementada por Fairfax (2004).
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O modelo utilizado nao tem a empenagem traseira aberta e nao sao exibidas as defle-
x0es nos canards. No entanto, o modelo cumpre perfeitamente o propdsito de mostrar a
atitude do artefato durante o voo, possibilitando uma melhor compreensao da influéncia

do controle e das perturbacoes na trajetoria.

A direcao do vetor velocidade aerodinamica do artefato, que corresponde ao eixo
Z. do sistema de coordenadas da camera é desenhada sobre o modelo, possibilitando
a visualizacao da direcao para onde esta apontada a camera e permitindo a verificagao
da presenca de angulos de ataque e derrapagem. O eixo Y, do sistema de coordenadas
da camera também é desenhado, facilitando a verificagao do rolamento e do sistema de

coordenadas da camera.

FIGURA 4.4 — Exemplo de imagem gerada pelo visualizador de atitude.

O visualizador é implementado simulando uma camera em uma trajetoria paralela a
do artefato, de 60° de campo de visada, mantendo uma distancia de 1 m do centro de

gravidade do artefato em cada eixo inercial e apontando na direcao do referido centro de
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gravidade. A geracao das imagens segue os mesmos passos apresentados na secao anterior.

A figura 4.4 mostra um exemplo de imagem obtida com o visualizador de atitude.

4.4 Interface com Simulacao Dinamica

O simulador de voo e a andlise das imagens sao implementados em C/C++. A
simulac¢ao da dinamica do artefato é implementada em MATLAB /Simulink. O simulador
de voo deve receber as informagcoes de posicao, atitude e velocidade aerodinamica do
artefato para gerar as imagens da camera e gerar as imagens do visualizador de atitude.
A anélise das imagens utiliza a imagem da camera gerada pelo simulador de voo para
obter os erros em azimute e elevacao em relagao ao alvo. A simulacao da dindmica do
artefato deve receber os erros em azimute e elevagao para gerar os sinais de controle que

definem a trajetéria terminal do artefato.

A comunicagao entre os simuladores é implementada através de uma conexao local
UDP, na porta 1950. O simulador de voo é executado pelo script MATLAB que controla
a simulacao dinamica. Apds executar o simulador de voo o script envia repetidas vezes,
via UDP, a semente do gerador aleatério utilizada na simulagao atual. Apds o término da
inicializacao do simulador de voo, a conexao UDP ¢ aberta, a semente é recebida e uma
mensagem indicando que o simulador de voo estd pronto é enviada. A semente do gerador
de nimeros aleatorios é utilizada no simulador de voo somente pelo algoritmo RANSAC,

descrito na secao 5.3.

Durante a simulacao, o simulador de voo se mantém aguardando mensagens da simu-
lacao da dinamica do artefato. Como a camera ¢é definida com uma frequéncia de operagao

de 20 Hz (na secao 2.4.4.3), a simulagao da dinamica envia os dados ao simulador de voo
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a cada 0,05 s de simulacao. O simulador de voo s inicia seu processamento apds receber
todos os dados esperados: posicao inercial, velocidade aerodinamica no referencial iner-
cial, angulos de Euler e a fase de voo. As imagens sao geradas e a andlise da imagem ¢é
realizada somente se o artefato estiver na fase terminal de voo. Os erros angulares sao
enviados para a simulacao da dinamica apds a analise da imagem. Caso a andlise nao
seja realizada, ou os erros nao sejam obtidos mesmo apés a analise, sao enviados erros em

azimute e elevacao iguais a 0°.

O processo descrito no paragrafo anterior se repete até que o simulador de voo receba
uma posicao inercial positiva na dimensao Z., que indica que o artefato ja atingiu o solo.
Quando isto ocorre, o simulador de voo envia uma mensagem e término para o simulador
da dinamica e termina. Ao receber a mensagem de término a simulagao da dinamica
também termina. No entanto, como a simulacao da dinamica sé envia dados ao simulador
de voo a cada 0,05 s, é possivel que a simulagao continue por até 0,05 s apds o artefato
atingir o solo, gerando dados terminais incorretos. Para contornar este problema, o tempo
em que o artefato cruza o plano X_.Y, é interpolado entre o tultimo valor de h < 0 e o
primeiro de h > 0. Todas as saidas da simulacao sao truncadas e interpoladas para que

seus valores finais correspondam ao valor no tempo em que h = 0.

A figura 4.5 mostra um diagrama com o fluxo de dados entre os simuladores, durante

uma simulacao completa.
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FIGURA 4.5 — Diagrama do fluxo de dados entre os simuladores.




5 Analise da Imagem

O objetivo da andlise da imagem da camera é obter os erros em azimute e elevagao da
velocidade aerodinamica do artefato em relacao a linha de visada, erros estes que devem
ser corrigidos pelo sistema de controle do artefato de modo a manté-lo em uma trajetéria
que cause o impacto no alvo. Os erros sao calculados a partir da posicao do alvo na
imagem obtida em voo. A posicao do alvo é encontrada a partir do registro da imagem

obtida em voo com uma imagem de referéncia, que é uma imagem de satélite ortogonal.

H4 varios métodos automaticos de detecgao e descricao automatica de feicoes em ima-
gens, que permitem obter a correspondéncia de uma determinada feicao de uma imagem
em uma base de dados de fei¢oes de diferentes imagens. Tais métodos podem ser utilizados
no registro de imagens. Grande parte destes métodos € invariante a mudancas de escala,
rotagao, contraste e brilho. Nenhum deles é totalmente invariante a projecoes, o que difi-
culta o processo de registro de imagens obliquas, que ¢é essencial no guiamento terminal de
um artefato como o estudado neste trabalho. Desta forma, é necessario avaliar se o0 mé-
todo escolhido é suficientemente invariante a projecoes para que possa ser utilizado nessa
aplicacao. A maioria dos métodos existentes apresenta elevado custo computacional, o

que dificulta sua utilizagao em sistemas embarcados de tempo real.
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Segundo Mikolajezyk e Schmid (2005), um dos métodos mais robustos, distintivos
e mais utilizados atualmente é o SIFT (Scale Invariant Feature Transform), descrito
por Lowe (2004). No entanto o método SIFT é bastante custoso computacionalmente
(AWRANGJEB; LU, 2008) e utiliza um grande vetor descritor de 128 dimensoes. O
método SIFT deu origem a varias modificagoes, tanto no sentido de melhorar a sua eficécia
quanto a eficiéncia. Alguns exemplos sao o C-SIFT (ABDEL-HAKIM; FARAG, 2006), que
utiliza a informacao de cor aumentando a eficicia; o PCA-SIFT (KE; SUKTHANKAR,
2004), que analisa os componentes principais do vetor descritor, diminuindo bastante o
nimero de dimensoes, melhorando a eficiéncia do processo de encontrar correspondéncias
porém aumentando o custo computacional da obtencao do descritor; Awrangjeb e Lu
(2008) sugerem utilizar o descritor SIFT somente em cantos da imagem, melhorando
muito a eficiéncia do detector de feigdes, porém perdendo na invariancia; (GRABNER,;
GRABNER; BISCHOF, 2006) utiliza imagens integrais para diminuir em até 8 vezes o

custo computacional do SIFT, com uma pequena perda em eficacia.

Outro método que surgiu recentemente é o SURF (BAY et al., 2008), acronimo para
Speeded-Up Robust Features. Este método propoe um detector e um descritor de feicoes
baseados na utilizagao de imagens integrais, possibilitando a aplicagao de certos tipos
de filtros e transformadas em tempo constante independentemente do tamanho da ima-
gem, o que representa um ganho muito grande em relagao ao SIFT em termos de custo
computacional. No entanto, testes realizados no ambito deste trabalho, utilizando a imple-
mentacao do SURF feita por Evans (2008), mostraram que este método é pouco invariante

a transformacgoes projetivas, o que impossibilita sua aplicagdo no problema estudado.

Neste trabalho opta-se pela utilizacao do método SIFT para realizar o registro entre a

imagem de referéncia do alvo e a imagem obtida em voo. Testes preliminares mostraram
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que o método funciona bem mesmo com o efeito projetivo da camera obliqua em relacao
a0 solo nos pontos de visada tipicos experimentados na trajetéria do artefato estudado.
E utilizada a implementagao do método SIFT realizada por Hess (2009), que faz uso da
biblioteca OpenCV (INTEL CORPORATION, 2001), que também ¢é utilizada em outras

partes do desenvolvimento deste trabalho.

Para buscar correspondéncias entre feigoes da imagem obtida em voo e da imagem de
referéncia sao utilizados métodos aproximados utilizando a estrutura de dados k-d tree e
o método de busca Best Bin First (BBF). Para selecionar ou rejeitar a correspondéncia é
utilizado um método que avalia a razao entre as distancias dos dois vizinhos mais proximos
obtidos pelo BBF. Para encontrar a transformacao que leva as feicoes da imagem base
para a imagem obliqua é utilizado o algoritmo probabilistico RANSAC (Random Sample
Consensus). Com a transformagao obtida pode-se encontrar a posigao do alvo na imagem

obliqua.

As proéximas secoes descrevem o método SIFT para detecgao e descrigao das feigoes, a
estrutura de dados k-d tree, o método de busca Best Bin First, o critério dos dois vizinhos

mais préximos e o algoritmo RANSAC.

5.1 SIFT

O método SIFT de extrair fei¢oes de imagens é descrito por Lowe (2004). O método é
invariante as mudancas de escala, rotacao, contraste e brilho, sendo parcialmente invari-

ante as mudangas no ponto de visada (projecao) e altera¢oes nao-lineares de iluminagao.

O método consiste de quatro passos principais: deteccao de extremos no espaco de

escalas; selecao de feigoes; definicao da orientacao de cada feicao; e calculo do descritor.
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O método funciona sobre imagens em tons de cinza. Cada passo é detalhado nas segoes a

seguir.

5.1.1 Deteccao de Extremos

A obtencao de pontos na imagem invariantes a mudancas de escala pode ser feita
procurando-se caracteristicas estdaveis em diferentes escalas. Define-se entao o espaco
de escalas L(z,y,0) de uma imagem como o conjunto de imagens geradas a partir da
convolucao da imagem original I(x,y) com um filtro gaussiano bidimensional G(z,y,0),
de desvio-padrao o diferente para cada escala. O tamanho da janela do filtro gaussiano é

definido como o niimero impar mais préximo de 8o + 1.

A figura 5.1 mostra a primeira oitava do espago de escalas de uma imagem exemplo
gerada através do ambiente criado neste trabalho e a figura 5.2 mostra as outras oitavas.
Esta imagem exemplo é utilizada em todos os exemplos de operacoes realizadas pelo
método SIFT neste trabalho e consiste em uma imagem obtida pela camera definida na
secao 2.4.4.3, com o ponto de visada sendo o alvo visto de um angulo de elevacao de 55,
angulo de azimute de 10° e a 3 km de distancia (em coordenadas esféricas centradas no

alvo).

Cada oitava do espago de escalas corresponde a imagens de escalas entre um deter-
minado o; e 20;. O nimero de intervalos dentro de uma oitava é um dos parametros do
método e é definido como 6, como detalhado posteriormente. O valor de o; para a primeira
oitava sugerido por Lowe (2004) é 1,6. Para cada oitava apds a primeira, a imagem inicial

é formada a partir da reamostragem do 1ltimo intervalo da oitava anterior, de forma que
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FIGURA 5.1 — Primeira oitava do espaco de escalas. Intervalos crescem de cima para
baixo e da esquerda para a direita.
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FIGURA 5.2 — Demais oitavas do espaco de escalas. Oitavas crescem da esquerda para a
direita, intervalos crescem de cima para baixo.
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suas dimensoes sejam reduzidas pela metade. O processo se repete até que na ultima

oitava a imagem tenha uma dimensao com cerca de 4 pixels.

Os candidatos a pontos estaveis no espaco de escalas sao encontrados como os extremos
na imagem resultante da fungao diferenca entre gaussianas D(x,y,0), que pode ser obtida
através da subtragao de duas imagens consecutivas no espago de escalas. A equagao (5.1)
mostra como obtém-se a diferenca entre gaussianas, onde k é o fator que multiplica o
entre dois intervalos consecutivos do espago de escalas. A figura 5.3 mostra um exemplo
da diferenca entre gaussianas para a primeira oitava da imagem exemplo e a figura 5.4
mostra o mesmo para as outras oitavas. A diferenca entre gaussianas em geral apresenta
valores pequenos em relacao aos valores dos pixels da imagem, e, por isso, as figuras 5.3
e 5.4 sao apresentadas com seus histogramas equalizados para facilitar a visualizagao.
Como sao obtidas 6 imagens por oitava no espago de escalas, a diferenca entre imagens

consecutivas gera b imagens por oitava.

D(z,y,0) = (G(z,y,ko) — G(xy,0)) * I(z,y) = L(z,y,ko) — L(z,y,0) (5.1)

Para encontrar os extremos, que sao candidatos a feigoes, cada ponto da funcao dife-
renca entre gaussianas é comparado com seus 8 vizinhos em sua escala e com os 9 vizinhos
na escala anterior e posterior, totalizando 26 vizinhos. Caso o ponto seja o maximo ou
o minimo entre os 26 vizinhos ele é selecionado como um candidato valido. Lowe (2004)
sugere encontrar pontos extremos em 3 intervalos de cada oitava. Desta forma, deve-se
obter as diferencas de gaussianas em 5 intervalos por oitava e consequentemente o espaco

de escalas deve conter 6 intervalos por oitava.
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FIGURA 5.3 — Diferenca de gaussianas para a primeira oitava, com histogramas equali-
zados para visualizacao.
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FIGURA 5.4 — Diferenca de gaussianas para demais oitavas, com histogramas equalizados
para visualizacao.
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A figura 5.5 mostra os pontos extremos das diferencas entre gaussianas para a primeira
oitava, enquanto a figura 5.6 mostra o mesmo para as demais oitavas. Como existem 5
intervalos de diferencas entre gaussianas por oitava, nao ha como realizar a comparacao
com os intervalos vizinhos no primeiro e no ultimo intervalo, e, desta forma, observam-se

3 intervalos por oitava contendo os extremos, como sugerido por Lowe (2004).

5.1.2 Selecao de Feicoes

Uma expansao em série de Taylor de segunda ordem da funcao diferenca de gaussianas
é utilizada para ajustar uma funcao que descreve a vizinhanca dos candidatos a feigoes,
possibilitando obter as coordenadas dos candidatos a fei¢oes com precisao de fragoes de
pixel, através do calculo dos pontos de maximo ou minimo da funcao. Esta expansao é

aproximada utilizando apenas diferencas entre pixels para obter as derivadas.

O valor absoluto da funcao aproximada no candidato a feicao encontrado é utilizado
para eliminar candidatos com pouco contraste. O minimo valor sugerido por Lowe (2004)

¢ 0,03, em uma escala de valores de pixel de 0 a 1.

A funcao diferenca de gaussianas apresenta fortes picos em bordas da imagem, mesmo
que a borda nao seja bem determinada e seja instavel na presenca de ruido. Este tipo
de pico indesejavel apresenta um valor de curvatura principal grande ao longo da borda,
porém pequeno na dire¢ao perpendicular. Uma forma de eliminar estes pontos é definir
um valor méaximo de relagao entre a maior e a menor curvatura principal. Isto pode ser
verificado eficientemente através da relacao (5.2), onde Hj, é a matriz Hessiana 2 x 2 no

ponto desejado, Tr indica o traco da matriz, Det seu determinante e r é a maximo valor
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FIGURA 5.5 — Candidatos a feigoes para a primeira oitava.
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FIGURA 5.6 — Candidatos a fei¢oes para as demais oitavas.



CAPITULO 5. ANALISE DA IMAGEM 149

aceito para a relagao entre as curvaturas.

T’T’(Hk)2 (7’ + 1)2
Det(Hy) = 7

(5.2)

5.1.3 Definicao da Orientacao

A invariancia a rotagao é conseguida através da definicao de uma orientacao consis-
tente para cada feicao. Desta forma, todas as caracteristicas obtidas para a feicao sao

representadas com relagao a sua orientacao.

Para cada imagem I(x,y) do espaco de escalas, a magnitude m(x,y) e a orientagao

O(z,y) do gradiente em cada ponto sdo calculados pelas seguintes equagoes:

m(ay) = (I(z+ Ly) — (e —19)* + ((zy +1) — I(xy — 1)) (5.3)

Hzy+1)—I(zy — 1))
I(x+1ly) —I(x — Ly)

0(z,y) = arctg (

Para cada feigao, é calculado um histograma de orientacao com 10 intervalos, a partir
da imagem de escala mais préxima a da feicao. A orientacao de cada ponto vizinho a
feicao € inserida no histograma ponderada pela magnitude de seu gradiente e por um
janela gaussiana circular centrada na feicao de variancia igual a 1,5 vezes o valor da escala

da feigao.

A orientacao correspondente ao intervalo contendo o valor maximo no histograma é
definida como a orientacao da feicao. Caso haja algum outro intervalo de valor superior a
80% do valor maximo, é criada uma segunda feigao sobre o mesmo ponto, com a orientagao

deste intervalo. Uma parabola é ajustada nos trés intervalos do histograma mais préximos
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do valor maximo para encontrar o valor da orienta¢do com maior precisao (sendo o ponto

de maximo da parébola).

A figura 5.7 mostra as feigoes selecionadas e suas orientagoes para a primeira oitava,
enquanto a figura 5.8 mostra o mesmo para as demais oitavas. O tamanho do vetor de
cada feicao é proporcional ao quanto a sua escala interpolada se afasta da escala em que

a feicao esta desenhada.

5.1.4 Calculo do Descritor

O descritor proposto por Lowe (2004) é extremamente distintivo e ainda proveé inva-
riancia parcial a mudancas no ponto de visada e iluminacao. O descritor é baseado nos
gradientes obtidos na vizinhanca da feicao e possibilita encontrar, em grande parte dos
casos, uma correspondéncia tnica de uma determinada feicao em uma grande base de

dados de feigoes de diferentes imagens.

A imagem em L(z,y,0) de escala mais préxima a escala da feigdo é utilizada para o
calculo do descritor. As magnitudes e orientagoes dos gradientes nos pontos da vizinhanca
da feicao sao previamente calculadas e as magnitudes sao ponderadas por um filtro gaus-
siano circular centrado na posicao da feicao com variancia igual a metade da largura da
vizinhanca escolhida. As orientagoes sao subtraidas da orientacao da feicao para obter a

invariancia a rotagao.

O descritor consiste em uma matriz de histogramas de orientacao. Cada histograma é
construido a partir de um determinado ntimero de pontos. Para evitar efeitos indesejados
causados pela mudanca abrupta de orientagao entre intervalos consecutivos do histograma,

ou pela mudanga da localizacao de um ponto de um histograma da matriz para outro, é
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FIGURA 5.7 — Feicoes selecionadas e suas orientacoes para a primeira oitava.
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FIGURA 5.8 — Feigoes selecionadas e suas orientagoes para as demais oitavas.
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realizada uma interpolagao trilinear para distribuir o valor de cada gradiente em intervalos
adjacentes. Desta forma, cada entrada no histograma é ponderada por 1 — d, onde d é a

distancia normalizada da entrada ao centro do intervalo correspondente.

O descritor ¢é representado por um vetor contendo os valores de cada intervalo em
cada histograma. Os experimentos de Lowe (2004) mostram que os melhores resultados
sao obtidos utilizando uma matriz de histogramas 4 x 4, com cada histograma contendo
8 intervalos e calculado através de uma regiao 4 x 4 de pontos da imagem. Desta forma o
vetor representativo contém 4 x 4 x 8 = 128 valores. A figura 5.9 mostra um exemplo de

matriz 2 X 2 de histogramas de 8 intervalos, calculados a partir de regides 4 x 4 de pontos.
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FIGURA 5.9 — Exemplo de descritor SIFT (LOWE, 2004)

Para obter alguma invariancia as mudancas na iluminagao, o vetor que representa o
descritor é normalizado e, deste modo, variagoes de contraste nao modificam o vetor. Vari-
acoes de brilho causadas pela soma de uma constante a cada pixel também nao modificam

o vetor pois ele é construido através da diferenca de intensidades.

No entanto, o descritor nao ¢ invariante a mudangas nao-lineares de iluminacao. Este

tipo de alteracao afeta mais a magnitude dos gradientes do que a orientagao. Para ob-
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ter certa invariancia a estes efeitos, é definido um valor maximo para a magnitude, as
feicoes de maior magnitude tem o valor de magnitude redefinido para o maximo e uma
renormalizagdo é realizada. O valor maximo de magnitude sugerido por Lowe (2004) é

0,2.

5.2 Correspondéncia entre Feicoes

Encontradas as fei¢oes e calculados os descritores de cada uma delas, deve-se utilizar

um método para encontrar a correspondéncia entre feigoes de diferentes imagens.

Lowe (2004) sugere uma k-d tree como estrutura de dados para armazenar as fei¢oes
e uma variacao da busca padrao em k-d trees, denominada Best Bin First para procurar
as correspondéncias na arvore. Um método baseado nos dois vizinhos mais proximos é

utilizado para aceitar ou rejeitar as correspondéncias.

Os métodos nao sao exatos, retornando apenas vizinhos com grande probabilidade de
ser os mais proximos, com a vantagem de um custo computacional muito menor que o
necessario para obter exatamente o vizinho mais préximo. A funcao de distancia utilizada
em geral é a euclidiana ou a euclidiana ao quadrado, que evita o cdlculo da raiz quadrada

diminuindo o nimero de operagoes.

5.2.1 K-d Tree

A estrutura de dados k-d tree (k-dimensional tree) é proposta por Friedman, Bentley e
Finkel (1977) e é uma generalizagao da arvore binaria. A k-d tree consiste em uma arvore

binaria onde cada né é um subconjunto de um conjunto de dados formado por vetores de
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varias dimensoes. As folhas da drvore representam uma particao do conjunto original, ou

seja, sua uniao forma o conjunto completo e nao ha interseccao entre as folhas.

A construcao da arvore permite a busca do vetor pertencente ao conjunto de dados
mais proximo a um vetor dado em tempo logaritmico no caso médio. A construcao se da
particionando o conjunto de dados em uma dimensao a cada nivel da arvore. Os seguintes
passos descrevem a construcao da arvore, iniciando-se com a raiz contendo todo o conjunto

de dados:

1. Dado um né contendo um (sub)conjunto de dados, calcula-se a variancia das entra-

das em cada dimensao e seleciona-se a dimensao que apresenta maior variancia.

2. Calcula-se a mediana entre os valores na dimensao selecionada de cada entrada do

(sub)conjunto.

3. Sao criados dois filhos para o né atual, um contendo as entradas que apresentam
decomposi¢ao na dimensao selecionada maior que a mediana e outro contendo o

restante das entradas.

4. Para cada no6 criado, se houver um niimero minimo de elementos em seu subconjunto,
repete-se 0 processo a partir do passo 1. Para Lowe (2004) o ntiimero minimo é de

1 elemento.

A figura 5.10 mostra um exemplo de construgao de k-d tree em duas dimensoes.
Pode-se perceber que o conjunto inicial de pontos é dividido primeiramente na dimensao
da abscissa no valor 7. Os dois subconjuntos resultantes sao divididos na dimensao da
ordenada nos valores 4 e 6. Dos quatro subconjuntos restantes, trés sao divididos nova-
mente na dimensao da abscissa nos valores 2, 4 e 8. O outro subconjunto nao contém

nenhum ponto e nao é mais dividido.
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FIGURA 5.10 — Exemplo de construcao de k-d tree. (WIKIPEDIA, 2010a).

A busca padrao do vetor mais préoximo a um vetor dado (vizinho mais préximo) é
realizada inicialmente percorrendo-se a arvore, respeitando-se em cada né a direcao que
deve ser tomada, dadas a dimensao da particao, a mediana e o valor do vetor na dimensao
da particao, até chegar a uma folha. As distancias entre o vetor dado e os vetores da
folha sdo calculadas e armazena-se a menor distancia. E possivel que haja vetores ainda
mais préximos por outros caminhos na arvore e isto é verificado recursivamente através de
backtracking, verificando se os limites dos subconjuntos de cada né anterior possibilitam a
existéncia de algum vetor mais préximo ao vetor dado (se a hiperesfera centrada no vetor
dado e de raio igual a menor distancia encontrada até o momento intercepta o hiperplano
definido pelo né analisado). O né pode ser descartado caso nao passe neste critério, mas

caso contrario ele deve ser percorrido.

Este método de busca na k-d tree é exato e é afetado pela maldi¢ao da dimensionali-

dade. Caso haja um grande niimero de dimensoes, apds encontrar a folha correspondente
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e realizar o backtracking, o algoritmo devera percorrer um grande nimero de nés, fazendo

com que o custo computacional se aproxime do linear.

5.2.2 Best Bin First

O método BBF é apresentado por Beis e Lowe (1997) e visa aumentar a eficiéncia
da busca em k-d trees em espacos de grande nimero de dimensoes. Isto é conseguido ao
custo de nao garantir que o vetor encontrado é exatamente o mais proximo ao vetor dado,

ou seja, ¢ um algoritmo aproximado.

A primeira modificagdo do BBF em relacao ao método de busca padrao em k-d trees
¢ a definicao de um numero maximo de folhas analisadas. Ao chegar neste nimero o
algoritmo retorna o melhor valor encontrado até o momento, sem garantir que é o melhor

possivel. Neste trabalho o nimero maximo utilizado é de 200 folhas analisadas.

Além disso a ordem de visita das folhas é modificada, nao se baseando na estrutura
da arvore e sim na distancia entre os hiperplanos separadores dos nds nao visitados e
o vetor dado. Desta forma, é criada uma fila de prioridades, e, ao percorrer a arvore
até chegar as folhas, sempre que um no é escolhido para ser explorado, o né no mesmo
nivel nao explorado é inserido na fila em uma posicao determinada pela distancia do
vetor ao hiperplano separador deste né. Desta forma ao realizar o backtracking, os nos
cujos hiperplanos apresentam menor distancia ao vetor dado sao explorados primeiro,

aumentando a chance de encontrar o vizinho mais préximo mais rapidamente.

A figura 5.11 mostra um exemplo de busca em uma k-d tree utilizando BBF. Nota-se
que, seguindo a topologia da arvore utilizada na busca padrao em k-d trees, o backtracking

iria explorar inicialmente a regiao a esquerda do ponto dado, enquanto seu vizinho mais
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proximo esta abaixo. Utilizando BBF, como a distancia do ponto ao hiperplano separador
logo abaixo é menor, a regiao abaixo seria explorada antes, encontrando o vizinho mais

proximo mais rapidamente.
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FIGURA 5.11 - Exemplo de busca em k-d tree utilizando BBF (BEILS; LOWE, 1997).

5.2.3 Dois Vizinhos Mais Proximos

O algoritmo BBF pode ser facilmente adaptado para encontrar os n vizinhos mais
préximos a um vetor dado. Uma possibilidade que é explorada tanto por Lowe (2004)
quanto por Bay et al. (2008) é encontrar os dois vizinhos mais préximos, e, dada a relagao
entre as distancias entre o vetor dado e os dois vizinhos, aceitar o mais proximo como a

correspondencia ou rejeitar ambos, nao retornando correspondéncia para o vetor dado.

Este método é interessante pois na extragao automatica de feicoes de imagens, muitas
das feicoes obtidas nao sao obtidas em outras imagens da mesma cena e mesmo assim

é possivel encontrar vizinhos mais préximos para elas. Segundo Lowe (2004), nao é in-
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teressante utilizar um valor de distancia minimo para aceitar as correspondéncias, pois

existem feigOes que s@o muito mais distintivas que outras.

A razao das distancias entre o vetor dado e os dois vizinhos mais préximos mostra o
quanto o melhor candidato a correspondéncia se distingue dos outros candidatos. Para
uma falsa correspondéncia supoe-se que existam varios vizinhos a distancias aproximada-
mente iguais, enquanto em uma correspondéncia verdadeira espera-se que o vizinho mais

proximo esteja muito mais proximo que os outros vizinhos.

Na implementacao de Hess (2009) e neste trabalho, é utilizada a razao méxima de
0,49 entre a distancia ao segundo vizinho mais préoximo e a distancia ao mais proximo. A
distancia utilizada ¢ a euclidiana ao quadrado. Evans (2008) considera a razao maxima

de 0,65 e a distancia euclidiana comum ¢ utilizada.

5.3 Localizacao do Alvo

Encontradas as feigoes e suas correspondéncias em duas imagens, deve-se utilizar um
método para extrair informagcoes destes dados, como por exemplo obter a transformacao
que leva pontos de uma imagem para a outra e consequentemente obter a localizagao de
outros pontos de interesse na imagem, como o alvo. No entanto, algumas correspondéncias
podem nao ser corretas, o que dificulta o processo de encontrar a transformagao por meios

comuns (por exemplo utilizando o método dos minimos quadrados).

5.3.1 RANSAC

O algoritmo RANSAC (Random Sample Consensus), proposto por Fischler e Bolles

(1981), permite resolver o problema de encontrar um modelo para um conjunto de dados



CAPITULO 5. ANALISE DA IMAGEM 160

contendo outliers. O algoritmo funciona selecionando amostras aleatérias do conjunto de
dados, encontrando modelos para estas amostras e testando o resto do conjunto de dados

contra o modelo encontrado.

Assumindo que sao necessarios no minimo n pontos para determinar os parametros

livres do modelo, o algoritmo pode ser resumido nos seguintes passos:

1. Seleciona-se aleatoriamente um conjunto hipotético de inliers de n pontos do con-
junto de dados e encontram-se os parametros do modelo que se adaptam perfeita-

mente a estes pontos.

2. Para cada ponto nao escolhido no passo anterior, testa-se o erro cometido na aproxi-
macao de tal ponto pelo modelo encontrado. Caso o erro seja menor que um limite,

adiciona-se o ponto ao conjunto hipotético.

3. Reestima-se o modelo por minimos quadrados dados os pontos pertencentes ao con-
junto hipotético e calcula-se o erro total cometido. Armazena-se sempre o melhor

modelo.

4. Retorna-se ao passo 1 até o critério de parada ser satisfeito (tempo, nimero de

iteragoes, ou probabilidade de ter encontrado um bom modelo).

A figura 5.12 mostra um exemplo de aplicagio do RANSAC, onde uma parte do
conjunto de dados pode ser explicada com grande exatidao por uma reta, no entanto ha a
presenca de uma grande quantidade de outliers. A aplicacao de minimos quadrados neste

caso nao traria bons resultados, enquanto o RANSAC encontra a reta sem problemas.

Supondo que as fei¢oes encontradas e correspondidas em imagens de diferentes pontos

de visada sejam coplanares, existe uma transformagao projetiva (homografia) que leva os
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FIGURA 5.12 — Exemplo de aplicacao do RANSAC. (WIKIPEDIA, 2010b).

pontos de uma imagem para outra (em coordenadas homogéneas). Esta transformagao
consiste em uma matriz 3 x 3 e é necessario determinar 8 valores desta matriz (o nono
elemento da matriz é sempre 1), o que pode ser obtido através das correspondéncias entre

4 pares de pontos nas imagens (AGARWAL; JAWAHAR; NARAYANAN; 2005).

Seja H a matriz 3 x 3 representando a homografia buscada, dada por (5.5). Sejam p;
e g;, com 1 < i <4, pontos 3 X 1 em coordenadas homogéneas (com a terceira dimensao
sempre igual a 1) representando as feigdes na imagem da camera e suas correspondéncias
na imagem de referéncia, respectivamente, selecionadas aleatoriamente no passo 1 do
RANSAC. O modelo inicial é dado pela homografia encontrada pela solucao do sistema

linear de oito equagdes e oito incdgnitas dado por (5.6).

hir hig has
H = hy hoy hoy (5.5)
hsi hss 1

¢; = Hp;, com 1 < i <4, (5.6)
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O erro e; cometido na aproximacao de uma feicao ¢; com o H encontrado, dada a sua
correspondente p;, para i > 4, é dado por (5.7), onde . indica produto escalar. Tal erro é

avaliado no passo 2 e os inliers sao selecionados.

e; =/ (¢ — Hp;).(¢; — Hp;) (5.7)

Apo6s selecionados os k inliers, a homografia é reestimada no passo 3. O erro total
e;, dado por (5.8), é minimizado pelo método dos minimos quadrados, selecionando a
homografia H' que melhor se adapta ao conjunto de inliers. A homografia que gerar o

menor e; é armazenada e o processo se repete até que o critério de parada seja satisfeito.

er =Y (4 — H'p;)-(a; — H'py) (5.8)

i=1

Como visto, o nimero de pontos nos conjuntos hipotéticos iniciais do algoritmo ¢é 4.
O limite do erro para incluir um ponto no conjunto de inliers é definido como 3 pixels. O
critério de parada ¢ definido com base na probabilidade aceitavel de que nenhum conjunto
hipotético inicial esteja livre de outliers supondo que 25% das amostras sao outliers,

definida como 1%.

O modelo final é aceito caso contenha um nimero minimo de inliers e este minimo
é calculado com base na probabilidade 3 de que um outlier seja adicionado ao conjunto
hipotético em um modelo encontrado com um conjunto contendo outliers, definida como
10%. No algoritmo RANSAC original nao é citado o critério de aceitacao, sendo utilizado
somente o critério de parada. A analise estatistica que gera o nimero minimo de inliers

dada a probabilidade (3 é realizada por Chum e Matas (2005) e tal valor é utilizado neste
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trabalho para a aceitacao do modelo. Caso o modelo seja rejeitado, supoe-se o alvo no

centro da imagem, o que gera erros em azimute e elevacao iguais a zero.

A figura 5.13 mostra um exemplo das correspondéncias encontradas entre a imagem
exemplo e a imagem de referéncia, utilizando a busca BBF em uma k-d tree com o critério

dos dois vizinhos mais préximos.

FIGURA 5.13 — Correspondéncias entre feicoes e localizacao obtida do alvo.

Cada correspondeéncia é vista como uma linha reta ligando a feicdo na imagem base
a feicao correspondente na imagem exemplo. A mesma figura também mostra a posicao
do alvo obtida através da aplicacdo do RANSAC as correspondéncias encontradas. A
posicao do alvo obtida é marcada com um circulo azul, enquanto a posicao real do alvo
é marcada com um circulo verde. As feicoes encontradas nas duas imagens sao marcadas

com circulos vermelhos.



6 Resultados

Neste capitulo, inicialmente sao exibidos todos os detalhes de um lancamento tipico
para cada configuracao de sensores. Depois sao realizadas simulacoes de forma a obter o
alcance maximo tedrico do sistema para cada condicao de lancamento. Em seguida sao
mostrados os resultados das simulagoes Monte Carlo que permitem comparar a acuracia
de cada configuracao de sensores e finalmente é avaliado o método de andlise de imagens

implementado, com os resultados obtidos nas simulagoes Monte Carlo.

6.1 Casos Tipicos

O lancamento mostrado em detalhes para cada configuracao consiste em um lanca-
mento reto e nivelado, a 7 km de altitude, a 20 km de distancia horizontal do alvo, a
250 m/s e com um desvio inicial em guinada de 5° em relacao a diregao do alvo. Este
desvio é proposital para avaliar a correcao dos erros laterais na fase de navegacao. A
posicao inercial do alvo é [0, — 17,47,0] m, obtida através do ponto escolhido como alvo
na imagem de satélite de referéncia e mantida mesmo nas configuracoes nas quais nao ha

analise de imagens.
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A posicao inercial inicial do artefato é dada por z, = [—20,0, — 7] km, os angulos de
Euler sao dados por [¢,0,7] = [0°,0°,5°], a velocidade inercial é 250 m/s e os angulos de

ataque e derrapagem, bem como as velocidades angulares iniciais sao nulos.

E inserida uma turbuléncia leve durante toda a trajetoria e rajadas de vento no plano
X Y, com intensidade de 10 m/s, a 45° e de 3 s de duragao sao inseridas nos instantes 0 s,
30s,60se90s. A figura 6.1 mostra o perfil de vento utilizado para as quatro simulagoes,

onde [Viz,Viy,Viw:] s@0 os componentes da velocidade linear do vento € [wyg,Way,whw,| 20

os componentes de velocidade angular do vento.
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FIGURA 6.1 — Perfil de vento e turbuléncia para as simulacoes de casos tipicos.

As figuras iniciais das secoes 6.1.1, 6.1.2, 6.1.3 e 6.1.4 mostram os graficos de trajetéria,
posicao e velocidade linear durante o langamento para cada configuracao, onde h indica
a altitude, x a posicao inercial no eixo X,, y a posicao inercial no eixo Y., t o tempo, o o

angulo de ataque, # o angulo de derrapagem e V, o médulo da velocidade aerodinamica.
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Para posicao e velocidade, sao exibidos os valores reais e os obtidos pelos sensores. Para

os angulos de ataque e derrapagem sao exibidos apenas os valores reais.

Na sequéncia sao exibidas as figuras que contém os graficos dos angulos de Euler e
das velocidades angulares pelo tempo para cada configuracao, onde [¢,0,1] sdo os angulos
de rolamento, arfagem e guinada; e [p,q,r] sdo as velocidades angulares de rolamento,

arfagem e guinada. Sao exibidos os valores reais e os obtidos pelos sensores.

Também sao exibidas as figuras que mostram os graficos das aceleracoes verticais e
laterais, suas referéncias e os erros angulares, onde Ac, indica a aceleragao lateral do
artefato (no eixo Y} do corpo), Ac, indica a aceleracao vertical (no eixo Z, do corpo), Lat
indica o erro angular lateral utilizado na fase de navegacao (conforme segao 3.5.3.1) e Az
representa o erro em azimute utilizado na navegacao terminal. Sao exibidos os valores
reais e os obtidos pelos sensores. As referéncias de aceleracao e os erros angulares obtidos

sao exibidos somente enquanto sao utilizados, nos outros instantes sao exibidos como zero.

No final de cada segao sao exibidas as figuras que mostram as deflexoes reais pelo

tempo em cada um dos quatro canards.

6.1.1 Configuracao 1

Na configuragao 1 apenas o SNI I é utilizado. O viés dos trés acelerometros é definido
como +1 mg e o fator de escala é definido como +0,05%. O ruido adicionado na medicao
dos acelerometros é de 0,1 mg rms. O viés dos trés giroscopios é definido como +10°/h
e o fator de escala é definido como +0,05%. O ruido adicionado durante a medigao dos

giroscépios é de 1°/h rms.

As figuras 6.2, 6.3, 6.4 e 6.5 mostram os resultados obtidos para a configuracgao 1.
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FIGURA 6.2 — Trajetéria, posicao e velocidade no langamento tipico para a configuragao 1.

Na figura 6.2, no grafico onde é exibido o angulo de ataque percebe-se claramente o
instante em que o comando para manter o angulo de ataque que garante o maximo alcance
é realizado, fazendo com que « se mantenha praticamente constante até o instante quando
¢ iniciada a fase de posicionamento para a fase terminal, onde a se mantém em um valor
negativo. O mesmo formato de grafico é verificado nas demais configuragoes, excetuando-

se a fase terminal onde o angulo de ataque depende dos comandos de guiamento terminal.

Ainda na figura 6.2 percebe-se a trajetéria do artefato no plano lateral. O angulo de
guinada inicial faz com que o artefato inicie sua trajetoria desalinhado em relacao ao alvo
e durante a fase de navegacao o erro lateral é minimizado, fazendo com que a dire¢ao do
alvo seja seguida. Também é possivel visualizar a deriva da posicao lateral obtida pelo
sistema de navegacao inercial, com o valor obtido se afastando do real ao longo do tempo.
O desvio em alcance nao é visualizado claramente pois a escala dos graficos envolvendo o

alcance é maior.
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FIGURA 6.3 — Angulos de Euler e velocidades angulares no langamento tipico para a
configuracao 1.

Na figura 6.3, no grafico do angulo de arfagem 6 percebe-se que durante a fase de
navegacao este angulo varia muito lentamente, mostrando que o artefato tende a apontar
para o solo devido ao efeito da empenagem, porém a deflexao mantida nos canards mini-
miza este efeito, garantindo o alcance méaximo para o artefato. E verificada uma queda
brusca no angulo de arfagem na fase de posicionamento para a fase terminal, causada pela
deflexao negativa do tipo profundor e o angulo mantém-se praticamente constante durante
a fase terminal, na qual o artefato deve voar praticamente em linha reta na direcao do

alvo. O mesmo formato de curva para 6 é verificado nas outras configuragoes.

Ainda na figura 6.3, no grafico do angulo de rolamento ¢ percebe-se um pequeno
rolamento mantido na fase de navegacao, onde uma pequena aceleracao lateral é solicitada
de forma a tentar eliminar o erro lateral. O escoamento assimétrico causado pelo comando
do tipo profundor mantido para garantir o alcance maximo unido com o comando do

tipo leme para eliminar o erro lateral causa este pequeno angulo de rolamento. O mesmo
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formato de curva para ¢ é verificado durante a fase de navegacao nas outras configuragoes.

Na fase terminal o controlador de rolamento é desativado e ocorrem variagdes maiores

nesse angulo.

—Real

— Oblido
— Referéncia

0 20 40 60 80 100
t[s]
— 6
2] -7
8 4
57
T 20
O |
-la- 0 H rllz\
-
g -2 | — Az Real
[#_, 4| | ——Az Obtido
: —_—
g gl Lat Reql
N — Lat Obtido
< g ‘ , , ,
0 20 40 60 80 100

t[s]

Ac, [d]

1
e
o

Elevacgéo [graus]

1
[42]
o

LN,
o ;o

1
o]
L]

t[s]

s frit
g depg
H
—Real
— Obtido
—Referéncia Fm
20 40 60 80 100
t[s]
—Real
— Obtido
20 40 60 80 100

FIGURA 6.4 — Aceleragoes e desvios angulares no langamento tipico para a configuragao 1.

Na figura 6.4 percebe-se que as curvas de aceleracao obtidas seguem satisfatoriamente

as referéncias. Nas curvas dos erros angulares é possivel verificar o crescimento do erro

real no final da trajetoria, pois quando o artefato se aproxima do alvo mantendo a mesma

atitude (sem estar perfeitamente alinhado com o alvo) os dngulos entre a velocidade e a

linha de visada aumentam. Desta forma podem ser geradas referéncias para aceleragoes

muito grandes nos instantes finais de voo, que podem ser impossiveis de serem seguidas.

Tais efeitos também sao verificados nas demais configuracoes. Na curva que mostra o

azimute e o erro lateral, percebe-se o desvio lateral acumulado pelos sensores inerciais na

fase de navegacao, que faz com que o erro lateral obtido seja praticamente zero, enquanto

que o erro lateral real cresce durante esta fase.
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FIGURA 6.5 — Deflexoes nos atuadores no lancamento tipico para a configuragao 1.

A figura 6.5 mostra que nao sao solicitadas deflexdes muito elevadas aos atuadores
durante a trajetoria tipica do artefato e os valores de deflexao obtidos estao sempre longe
da saturacao. O tempo de voo longo e a fase de posicionamento para terminal permitem
que os erros de trajetéria sejam corrigidos lentamente, nao exigindo grandes aceleragoes
e consequentemente grandes deflexdes nos canards. O mesmo é verificado nas demais

configuragoes.

O lancamento tipico para a configuracao 1 apresenta um tempo de voo de 100,33 s,
angulo de arfagem de —59,91° no impacto, velocidade terminal de 307,54 m/s, desvio em
alcance de 52,93 m e desvio lateral de -107,94 m, totalizando uma distancia de passagem
de 120.22 m. Esta distancia de passagem ¢é bastante alta e mostra que mesmo com um

SNI de boa qualidade, o acimulo de erros durante uma trajetoria longa é significativo.
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6.1.2 Configuracao 2

Na configuracao 2 ¢ utilizado o GPS juntamente com o SNI II. O viés dos trés ace-
lerometros é definido como +5 mg e o fator de escala é definido como +0.25%. O ruido
adicionado na medicao dos acelerometros é de 0,5 mg rms. O viés dos trés giroscopios
é definido como +5°/h e o fator de escala é definido como +0,25%. O ruido adicionado

durante a medicao dos giroscépios é de 5°/h rms.

As figuras 6.6, 6.7, 6.8 e 6.9 mostram os resultados obtidos para a configuracao 2.
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FIGURA 6.6 — Trajetéria, posicao e velocidade no lancamento tipico para a configuracao 2.

Na figura 6.6, nos graficos de velocidade e de posicao lateral, percebe-se a caracteristica
de baixa frequéncia de operacao do GPS (1 Hz). Nos gréficos que envolvem a posigao
lateral, a deriva verificada na configuracao 1 nao aparece, mesmo utilizando um SNI de

pior qualidade. Isto ocorre pois o GPS é capaz de obter uma acurdcia de localizacao
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razoavel a qualquer momento, sem a caracteristica de acimulo de erros de integracao dos
SNI.
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FIGURA 6.7 — Angulos de Euler e velocidades angulares no lancamento tipico para a
configuracao 2.

Na figura 6.8 percebe-se que, na fase de navegacao, o erro lateral obtido apresenta
bastante ruido, no entanto a média do erro se aproxima do valor real e o alinhamento no
plano lateral entre o artefato e o alvo eventualmente é atingido. A natureza dos dados
obtidos pelo GPS simulado neste trabalho faz com que possam existir mudancas bruscas
entre duas medidas consecutivas. Este fato explica a razoavel oscilagao das aceleragoes na
fase terminal de voo. Como na média as medidas do GPS se aproximam dos valores reais,

a distancia de passagem terminal é muito menor que a obtida para a configuracao 1.

O langamento tipico para a configuracao 2 apresenta um tempo de voo de 100,55 s,

angulo de arfagem de —50,98° no impacto, velocidade terminal de 310,07 m/s, desvio em
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FIGURA 6.8 — Aceleragoes e desvios angulares no lancamento tipico para a configuracao 2.
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FIGURA 6.9 — Deflexoes nos atuadores no langamento tipico para a configuracao 2.
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alcance de 2,34 m e desvio lateral de -8,76 m, totalizando uma distancia de passagem de

9,07 m.

6.1.3 Configuracao 3

Na configuracao 3 é utilizada a camera juntamente com o SNI II. O viés dos trés
acelerometros é definido como +5 mg e o fator de escala é definido como +0,25%. O ruido
adicionado na medicao dos acelerometros é de 0,5 mg rms. O viés dos trés giroscopios
é definido como +5°/h e o fator de escala é definido como +0,25%. O ruido adicionado

durante a medicao dos giroscépios é de 5°/h rms.

As figuras 6.10, 6.11, 6.12 e 6.13 mostram os resultados obtidos para a configuragao 3.
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FIGURA 6.10 — Trajetoria, posicao e velocidade no langamento tipico para a configura-
Gao 3.
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Na figura 6.10 percebe-se o grande desvio lateral acumulado durante o voo, causado
pelo SNI II utilizado (de menor acurdcia). No entanto, estes valores nao sao utilizados
para o calculo dos erros na fase terminal, pois estes sao obtidos através da andlise da

imagem da camera.
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FIGURA 6.11 - Angulos de Euler e velocidades angulares no lancamento tipico para a
configuragao 3.

Na figura 6.12 é possivel visualizar o formato da curva dos erros angulares obtidos
através da andlise da imagem da camera. Nota-se que no inicio da fase terminal, ha
quadros em que o alvo nao é encontrado na imagem, fazendo com que o valor de erro
retornado seja zero e o erro obtido oscile entre zero e o valor real. Na medida em que o
artefato se aproxima do alvo, este é encontrado mais facilmente na imagem e o erro angular
obtido se mantém préximo ao erro real. Este efeito também é verificado na configuracao 4
(figura 6.16). Tal fato mostra que é interessante implementar algum tipo de filtro de modo
a evitar o chaveamento que ocorre entre zero e o erro obtido no inicio da fase terminal,

mas este assunto nao é tratado neste trabalho. Também percebe-se que devido ao grande
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FIGURA 6.12 — Aceleragoes e desvios angulares no lancamento tipico para a configura-
cao 3.

desvio lateral no inicio da fase terminal, valores relativamente altos de aceleracao lateral
devem ser seguidos, mas a baixa distancia de passagem verificada mostra que o artefato

segue tais aceleragoes sem problemas.

O lancamento tipico para a configuracao 3 apresenta um tempo de voo de 100,32 s,
angulo de arfagem de —48,84° no impacto, velocidade terminal de 312,20 m/s, desvio em
alcance de 3,92 m e desvio lateral de -0,65 m, totalizando uma distancia de passagem de

3,97 m.

6.1.4 Configuracao 4

Na configuragao 4 ¢ utilizada a camera juntamente com o GPS e o SNI II. O viés dos
trés acelerometros é definido como +5 mg e o fator de escala é definido como +0,25%.

O ruido adicionado na medicao dos acelerometros é de 0,5 mg rms. O viés dos trés
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FIGURA 6.13 — Deflex0es nos atuadores no lancamento tipico para a configuracao 3.

giroscopios é definido como +5°/h e o fator de escala é definido como +0,25%. O ruido

adicionado durante a medigao dos giroscépios é de 5°/h rms.

As figuras 6.14, 6.15, 6.16 e 6.17 mostram os resultados obtidos para a configuragao 4.

Na figura 6.16 percebe-se que, como hé o auxilio do GPS na fase de navegacao, os
erros no inicio da fase terminal sao pequenos e sao necessarias apenas pequenas aceleragoes
para levar o artefato ao alvo. Na curva dos erros em azimute, é possivel perceber, por
volta dos 90 s, um periodo em que o erro em azimute obtido fica afastado erro real. As
simulagoes Monte Carlo realizadas mostram que tal fato é raro, pois o método de anélise
de imagem dificilmente gera falsos positivos (vide se¢ao 6.3.6). Pouco tempo depois deste

fato o erro em azimute obtido se aproxima novamente do valor real e o artefato segue a
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FIGURA 6.14 — Trajetoria, posicao e velocidade no langamento tipico para a configura-

cao 4.
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FIGURA 6.16 — Aceleracoes e desvios angulares no lancamento tipico para a configura-
cao 4.

trajetoria ao alvo, gerando a menor distancia de passagem para o caso tipico dentre as

quatro configuragoes.

O lancamento tipico para a configuracao 4 apresenta um tempo de voo de 100,54 s,
angulo de arfagem de —48,54° no impacto, velocidade terminal de 311,50 m/s, desvio em
alcance de 3,17 m e desvio lateral de -0,47 m, totalizando uma distancia de passagem de

3,20 m.

6.2 Alcance Maximo

Um resultado interessante que pode ser obtido simulando o modelo implementado é
o alcance maximo possivel de ser atingido pelo artefato dadas as condigoes de velocidade
e altitude de lancamento. Estes dados sao bastante importantes para definir, antes do

lancamento, se é possivel ou nao atingir o alvo a partir das condi¢oes de voo atuais.
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FIGURA 6.17 — Deflexoes nos atuadores no langcamento tipico para a configuracao 4.

Para obter estes resultados, sao considerados langamentos com sensores perfeitos, sem
a influéncia de perturbagoes externas, com o artefato voando inicialmente na direcao do
alvo. A configuracao de sensores simulada ¢é indiferente pois s@o considerados sensores
sem a influéncia de erros, na frequéncia de operacao de 100H z. Isto faz com que o alcance
obtido seja o méximo tedrico, ja que é realizada a quantidade minima possivel de manobra
em todas as trajetorias simuladas, ocasionando a menor perda de energia possivel e o maior

alcance.

Para encontrar o alcance maximo, é realizada uma busca binaria simulando lanca-
mentos variando a localizagao do alvo entre 0 km e 100 km, para cada par de altitude
e nimero de Mach dentro do envelope modelado para o artefato. Cada alcance testado
é considerado atingido se a distancia de passagem final for menor que 5 m. Tal valor é
suficiente pois com os sensores perfeitos, o tinico erro que causa distancia de passagem nao

nula é o erro da lei de guiamento, que é de poucas dezenas de centimetros. O critério de
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parada da busca bindria é a distancia entre dois alcances testados consecutivos ser menor
que 100 m. A figura 6.18 mostra os resultados obtidos. O gréafico da esquerda mostra a
variacao do alcance pela altitude e pelo niimero de Mach, enquanto o grafico da direita

mostra a variagao do alcance com a altitude, dados 3 nimeros de Mach distintos.
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FIGURA 6.18 — Alcance méaximo teérico dadas as condic¢oes de lancamento.

Analisando a figura 6.18 percebe-se que o alcance maximo aumenta com a altitude e
com a velocidade de lancamento, como ¢ esperado; e com uma influéncia mais significativa
da altitude. Nas condigoes extremas de altitude acima dos 30.000 ft e velocidade superso-
nica o alcance chega a 60 km, mas tais condigoes sao dificeis de serem atingidas na pratica.
Considerando um langamento tipico de longo alcance, a 6 km (cerca de 20.000 ft) de al-

titude e Mach = 0,8, o alcance maximo tedrico obtido é de aproximadamente 38,3 km.

Segundo Siouris (2004), durante a Guerra do Golfo (1990-1991), as bombas americanas
GBU-15 de geometria semelhante a do artefato estudado neste trabalho foram lancadas
com sucesso de distancias entre 16 nm e 20 nm do alvo. O caso de maior alcance corres-
ponde a 37,04 km, valor bem préximo dos 38,3 km obtidos na simulagao de lancamento
tipico de longo alcance deste trabalho, o que indica que o modelo desenvolvido é coerente

com a realidade.
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6.3 Simulacao Monte Carlo

A simulagao Monte Carlo consiste em simular um grande niimero de vezes um determi-
nado modelo, amostrando o valor de suas varidveis aleatorias de distribuicoes conhecidas.
Esta é uma ferramenta bastante interessante para avaliar estatisticamente as caracte-
risticas do modelo. Neste trabalho a simulacao Monte Carlo é utilizada para avaliar a
acuracia do armamento, na presenca dos erros aleatorios nos sensores, de rajadas de vento

e turbuléncia, que também sao modeladas como varidveis aleatoérias.

Os parametros amostrados na simulagao de cada realizagao sao: os viéses e erros
de escala dos giroscépios e acelerometros; as sementes utilizadas nos geradores de nu-
meros aleatérios dos ruidos dos sensores inerciais, da turbuléncia e do GPS; a duracao,
intensidade, direcao das rajadas e o tempo entre rajadas. As distribuicoes de onde sao

amostrados os parametros sao definidas nas secoes 2.4.4.1, 2.4.4.2, 2.5.2.1 e 2.5.2.2.

Sao realizadas 250 simulagoes para cada configuragao de sensores. E sabido que ha um
grande nuimero de variaveis aleatorias sendo amostradas e seria ideal que uma quantidade
maior de simulagoes fosse realizada, porém com o poder computacional e tempo disponivel
durante a realizacao deste trabalho nao foi possivel realizar mais simulagoes. Apesar disto

os valores obtidos convergiram bem possibilitando a obtencao de conclusoes sélidas.

A medida de acurécia utilizada neste trabalho é o erro circular provavel (ECP), ou
circular error probable (CEP), em relagdo ao alvo. O ECP consiste no raio da circun-
feréncia que engloba 50% dos pontos de impacto no plano do solo. O ECP tem relacao
direta com o desvio padrao no caso da distribuicao dos erros ser normal, porém ha casos
em que tal distribuicao nao é normal e o ECP representa uma boa nogao da acuracia do

sistema mesmo nestes casos.
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A medida de dispersao utilizada neste trabalho é o desvio-padrao dos valores de distan-
cia de passagem obtidos para cada configuragao. Deve-se separar a andalise de dispersao
e acuracia pois as distribuicoes dos pontos de impacto nas configuracoes 3 e 4 nao se

aproximam de distribui¢coes normais.

O lancamento simulado em todas as realizagoes consiste em um lancamento reto e
nivelado, a 7 km de altitude, a 20 km de distancia horizontal do alvo, a 250 m/s. A
posicao inercial inicial do artefato é dada por z, = [—20,0, — 7] km, os angulos de Euler
iniciais sdo nulos, a velocidade inercial é 250 m/s e os angulos de ataque e derrapagem,

bem como as velocidades angulares iniciais sao nulos.

As figuras iniciais das se¢oes 6.3.1, 6.3.2, 6.3.3 e 6.3.4 mostram a posicao de cada ponto
de impacto no plano do solo para cada configuragao, onde x e y sao os desvios em relagao
ao alvo no referencial inercial. As figuras seguintes, para cada configuracao, mostram
histogramas das caracteristicas terminais dos langamentos simulados. Sao exibidos o
angulo de arfagem no impacto 0, o tempo de voo ¢, a velocidade inercial de impacto Vy e
a distancia de passagem dy, definida como a distancia entre o ponto de impacto e o alvo no
plano X.Y.. As figuras no final da secao de cada configuracdo mostram histogramas dos
erros de medida dos sensores no instante do impacto, onde d,, ¢é a distancia entre a posicao
real do artefato e a posicao medida pelos sensores, 6y é a diferenca entre a velocidade
inercial medida e a real; e d4, dg e 0, sao as diferencas entre os angulos de Euler medidos

e reais.
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6.3.1 Configuracao 1

As figuras 6.19, 6.20 e 6.21 mostram os resultados da simulagdo Monte Carlo para a

configuracao 1.
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FIGURA 6.19 — Dispersao dos pontos de impacto para a configuracao 1.

A figura 6.19 mostra que a dispersao dos pontos de impacto para a configuracao 1 é
grande e a acuracia é a menor dentre todas as configuragoes simuladas. Tal fato mostra a
necessidade da utilizacao, ou de um SNI de altissima precisao, ou de outros sensores em

conjunto com o SNI para obter uma acurécia aceitavel para um sistema como o proposto.

Na figura 6.20, nota-se uma distribuicao peculiar nos gréficos de angulo de impacto
e de velocidade, onde poderia ser esperada uma distribuicao normal. Tal distribuicao
surge pois, nos casos onde os erros acumulados do SNI acusam que o artefato ja atingiu

o solo enquanto ele ainda nao o atingiu, o erro em elevacao calculado chega rapidamente
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FIGURA 6.20 — Distribuicao de valores terminais para a configuracao 1.

a cerca de —180° devido a posicao medida ter ultrapassado o plano do solo. Desta forma,
uma referéncia de aceleracao vertical muito elevada no sentido do mergulho é solicitada
nos instantes finais de voo. Tal aceleragao gera comandos intensos do tipo profundor que
fazem com que o angulo de arfagem diminua rapidamente e a velocidade diminua. Isto
explica a concentragao de velocidades e angulos de impacto terminais menores que os
valores mais comuns. Um exemplo de ocorréncia deste fato pode ser visto na simulagao
do caso tipico para a configuragdo 1 (segao 6.1.1). Uma modificagdo que pode ser feita
para eliminar este fenomeno é simplesmente manter as superficies de controle travadas

apds os sensores acusarem o impacto no alvo, mesmo se o impacto nao tiver ocorrido.

Na figura 6.21 ¢ interessante notar que os erros terminais de velocidade e angulos de
Euler nas medidas dos sensores para a configuracao 1 sao os menores dentre todas as

configuragoes, pois o SNI utilizado é o de melhor qualidade. No entanto, os erros nas
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FIGURA 6.21 — Distribuicao dos erros terminais para a configuracao 1.

medidas de posicao sao grandes, pois tais medidas sao obtidas através de duas integragoes
das medigoes dos acelerometros e ainda utilizam as medidas dos angulos de Euler, o que
faz com que os erros acumulem rapidamente. A secao 2.4.4.1 descreve o processo utilizado

para obter as medidas de posicao através da integracao dos sensores inerciais.

O erro circular provavel em torno do alvo obtido para a configuracao 1 é de 102,05 m, o
maior dentre todas as configuracoes simuladas. O desvio-padrao obtido para as distancias

de passagem ¢é de 55,14 m, menor apenas que o exibido pela configuracao 3.

6.3.2 Configuracao 2

As figuras 6.22, 6.23 e 6.24 mostram os resultados da simulacao Monte Carlo para a

configuracao 2.
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FIGURA 6.22 — Dispersao dos pontos de impacto para a configuracao 2.

A figura 6.22 mostra que a dispersao dos pontos de impacto da configuracao 2 é a
menor dentre todas as configuragoes simuladas. Tal fato ocorre pois o guiamento por
GPS apresenta a mesma distribuicao para os erros em quaisquer condigoes de vento,
turbuléncia, altitude e atitude do artefato, ao contrario do que ocorre com as configuragoes

contendo a camera de video.

A figura 6.24 mostra que a distribuicao dos erros nas medidas dos angulos de Euler
obtidos para a configuracao 2 é bastante similar as distribuicoes destes erros nas configu-
racoes 3 e 4, visto que os sensores inerciais sao de mesma especificagao. Também nota-se
que os erros nas medidas de velocidade obtidos pelo GPS sao menores que os obtidos pelo

SNI IT nas configuracao 3 e maiores que os obtidos pelo SNI I na configuragao 1.

O erro circular provavel em torno do alvo obtido para a configuracao 2 é de 9,07 m,

menor que o da configuracao 1 e praticamente equivalente ao da configuragao 3. O desvio-
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FIGURA 6.24 — Distribuicao dos erros terminais para a configuragao 2.
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padrao obtido para as distancias de passagem é de 4,47 m, o menor dentre todas as

configuracgoes.

Para efeito de comparagao, o médulo de guiamento GPS/SNI americano JDAM apre-
senta um ECP nominal de 13 m, porém, segundo Goebel (2008b), na pratica os valores

obtidos sao menores.

6.3.3 Configuracao 3

As figuras 6.25, 6.26, 6.27 e 6.28 mostram os resultados da simulacao Monte Carlo

para a configuracao 3.
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FIGURA 6.25 — Dispersao dos pontos de impacto para a configuracao 3.

A andlise da figura 6.25 mostra que a distribuicao dos pontos de impacto para a
configuracao 3 nao se aproxima de uma distribuicao normal e a dispersao é a maior

dentre todas as configuracoes simuladas. E percebida uma grande concentragao de pontos
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de impacto préximos ao alvo, porém ha um nimero razoavel de pontos bastante afastados
do alvo. Os casos de pontos de impacto mais afastados do alvo correspondem aos casos em
que os erros acumulados durante a fase de navegacao sao tao significativos que a imagem
obtida pela camera nao mais corresponde a imagem do alvo armazenada e o registro nao
¢é possivel. Desta forma os sinais de erro gerados sao sempre zero e o artefato tende a

seguir em linha reta a partir de sua atitude no inicio da fase terminal.

Ainda na figura 6.25 percebe-se a grande concentracao de langamentos curtos, nos
quais o impacto ocorre antes do artefato passar pelo alvo. Isto ocorre pois como o inicio
da fase terminal se d4 quando o erro em elevagao estimado cruza o zero enquanto o artefato
estd mergulhando, a inércia faz com que o artefato continue o mergulho por um intervalo
de tempo até que a referéncia de aceleracao vertical nula seja mantida. Desta forma,
espera-se que a atitude mantida pelo artefato durante o voo terminal em linha reta nos
casos em que o alvo nao é encontrado na imagem faca com que o impacto se dé antes do
artefato passar pelo alvo. Como o erro em elevagao é estimado através das medidas dos
sensores e tais medidas apresentam erros aleatérios, ha casos em que o impacto ocorre
apés o artefato passar pelo alvo, mas a tendéncia é que o lancamento seja curto e isto é

verificado na grande maioria dos casos.

Para avaliar melhor a dispersao para a configuracao 3, a figura 6.26 mostra um zoom

nos pontos de impacto préoximos ao alvo.

Percebe-se uma variacao significativa nas caracteristicas terminais dos lancamentos
da configuragao 3 na figura 6.27. Isto ocorre pois nesta configuracao, a fase de navegagao
utiliza apenas o sistema de navegacao inercial de menor acuracia, o que faz com que o inicio
da fase terminal possa ocorrer em diversas condigoes de posicao e atitude, o que ocasiona

diferentes trajetorias possiveis e consequentemente diferentes caracteristicas terminais.



CAPITULO 6. RESULTADOS 191

Disperséo dos langamentos
50 T T T T T T T I T

“ = Ponto de impacto
400 Alvo |
—ECP

30~ .

20~ x n

y[m]

-50 I I I I I I I I I
-50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40 50

X [m]

FIGURA 6.26 — Zoom na Dispersao dos pontos de impacto para a configuragao 3.
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FIGURA 6.28 — Distribuicao dos erros terminais para a configuracao 3.

A figura 6.28 mostra que os erros terminais nas medidas de posicao, velocidade e
angulos de Euler sao os maiores dentre todas as configuragoes, pois nao ha auxilio de
GPS e o SNI de menor acuracia é utilizado. Apesar disto, o uso da camera como sensor

terminal faz com que a acuracia seja inferior apenas a exibida pela configuragao 4.

O erro circular provavel em torno do alvo obtido para a configuracao 3 é de 8,90 m,
maior apenas que o exibido pela configuracao 4, porém muito préximo do ECP exibido
pela configuracao 2. O desvio-padrao obtido para as distancias de passagem ¢é de 258,94 m,

o maior dentre todas as configuragoes.

6.3.4 Configuracao 4

As figuras 6.29, 6.30 e 6.31 mostram os resultados da simulagdo Monte Carlo para a

configuracao 4.
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A figura 6.29 mostra que a acuracia da configuragao 4 é a maior dentre todas as
configuragoes, porém existe uma pequena quantidade de pontos de impacto afastados do
alvo, mostrando que a dispersao para esta configuracao é maior que a da configuracao 2.
Tais pontos de impacto afastados do alvo podem ocorrer quando héa a presenca de rajadas
de vento nos instantes finais de voo. Como a camera de video é aeroestabilizada e alinha-
se com o vento relativo, na presenca de vento a camera nao se mantém alinhada com
a velocidade inercial do artefato. Isto gera sinais de erros em azimute e elevacao que
causarao o alinhamento da velocidade aerodinamica do artefato com a linha de visada e
nao da velocidade inercial com a linha de visada, o que faz com que o artefato nao voe em
linha reta na diregao do alvo como deveria. Como as rajadas apresentam curta duragao,
tal efeito s6 causa distancias de passagem maiores caso as rajadas ocorram nos instantes

finais da trajetoria de forma que nao haja tempo suficiente para corrigir os desvios.
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FIGURA 6.29 — Dispersao dos pontos de impacto para a configuracao 4.
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FIGURA 6.30 — Distribuicao de valores terminais para a configuracao 4.
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FIGURA 6.31 — Distribuicao dos erros terminais para a configuragao 4.
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A figura 6.30 mostra que hé pouca variacao nas condicoes terminais para a configura-
¢ao 4, pois a presenca do GPS permite seguir uma trajetéria bem definida durante a fase
de navegacao. A figura 6.31 apresenta distribuigoes de erros terminais muito semelhantes
as obtidas para a configuragao 2, visto que a combinagao de sensores é a mesma (SNI II

e GPS).

O erro circular provavel em torno do alvo obtido para a configuragao 4 é de 5,61 m,
o menor dentre todas as configuracoes. O desvio-padrao obtido para as distancias de

passagem ¢é de 7,41 m, maior apenas que o exibido pela configuragao 2.

6.3.5 Comparacao dos Resultados

A tabela 6.1 exibe uma comparagcao entre os resultados obtidos através das simulagoes
Monte Carlo para cada configuracao. O ECP pode ser entendido como uma medida da
acuracia da configuragao, enquanto o desvio-padrao das distancias de passagem é uma
medida da dispersao dos lancamentos. A tabela indica qual o SNI utilizado para cada
configuragao e se é utilizado GPS e/ou camera de video. O SNI I apresenta maior acuricia

que o SNI II, conforme definido na segao 2.4.4.1.

TABELA 6.1 — Comparacao de resultados das simulacoes Monte Carlo

SNI | GPS | Camera ECP Desvio-padrao
Configuracao 1 | 1 nao nao 102,05 m 55,14 m
Configuragao 2 | II | sim nao 9,07 m 4,47 m
Configuragao 3 | II | nao sim 8,90 m 258,94 m
Configuracao 4 | II | sim sim 5,61 m 7,41 m
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6.3.6 Analise das Imagens

As simulacées Monte Carlo realizadas para as configuracoes 3 e 4 envolvem um grande
numero de andlises de imagens realizadas através do método descrito no capitulo 5. Com
a fase terminal durando cerca de 20 s para as condicoes de voo simuladas, analisando
imagens a uma taxa de 20 quadros por segundo, cerca de 400 imagens sao analisada a
cada simulacao. Para as 500 simulagoes com andlise de imagens realizadas no total, cerca
de 200.000 imagens sao analisadas. Esta quantidade permite uma avaliacao bastante

conclusiva a respeito o desempenho do método de analise de imagens implementado.

A figura 6.32 apresenta gréaficos pelo tempo, exibindo o niimero médio de feigoes en-
contradas na imagem, o nimero médio de correspondéncias encontradas e a porcentagem
de vezes em que o alvo é retornado em cada instante. Os graficos apresentados sao médias
entre os valores obtidos para todas as simulagoes, dado o tempo decorrido desde o inicio
da fase terminal. O desvio-padrao de cada média é exibido em linhas pontilhadas, acima
e abaixo da média. O tempo te., = 0 é considerado o inicio da fase terminal de voo,

quando iniciam as andlises de imagens.

Nos graficos do nimero médio de correspondéncias e do nimero médio de fei¢oes
encontradas, nota-se que o desvio padrao obtido para as médias na configuracao 4 é
significativamente menor que o obtido para a configuracao 3. Tal fato decorre da utilizagao
do GPS, que permite manter trajetorias proximas umas das outras em todas as realizagoes
simuladas para a configuragao 4, e, consequentemente, obter imagens mais semelhantes
durante as trajetérias, que geram aproximadamente o mesmo numero de feicoes e de

correspondéncias entre feigoes.
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FIGURA 6.32 — Numero médio de fei¢oes e correspondéncias encontradas e porcentagem
de alvos retornados pelo tempo.

No grafico do nimero médio de correspondéncias percebe-se que os valores das médias
sao bastante proximos para as configuracoes 3 e 4. O desvio-padrao maior para a con-
figuragao 3 mostra que a maior variagao possivel na trajetoria gera imagens que podem

resultar em um nimero maior ou menor de correspondéncias encontradas.

O grafico da porcentagem de alvos retornados indica o nimero de vezes em que o al-
goritmo RANSAC retorna a transformacao que permite a obtencao da localizacao do alvo
na imagem (conforme se¢ao 5.3), que depende de um nimero minimo de correspondéncias

encontradas.

Percebe-se que a porcentagem de alvos retornados para a configuracgao 3 é menor que a
da configuracgao 4, principalmente no intervalo de tempo onde a analise das imagens fornece
os melhores resultados, entre os 10 s e 20 s da fase terminal. Isto é explicado pelo maior

desvio-padrao, que ocasiona mais imagens com um menor nimero de correspondéncias
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encontradas. O fato do maior desvio-padrao também ocasionar mais imagens com um
maior nimero de correspondéncias encontradas nao é relevante na comparacao com a
configuracao 4, pois a grande maioria das imagens analisadas entre 10 s e 20 s para a
configuragao 4 apresenta um nimero de correspondéncias maior que o minimo necessario e
o alvo é retornado apés 0 RANSAC em praticamente 100% dos casos. Ainda analisando os
graficos do nimero médio de feicoes e do nimero médio de correspondéncias nos instantes
em que a analise é mais eficaz, percebe-se que entre 10% e 20% das fei¢oes encontradas

geram correspondéncias com a imagem de referéncia.

A figura 6.33 mostra histogramas contendo valores de erros e tempos de processamento
das fases de andlise da imagem. O valores exibidos nos histogramas correspondem apenas
as analises de imagens nas quais o algoritmo RANSAC retorna a transformacao que torna
possivel obter localizagao da alvo. Os valores de tempo de processamento sao obtidos em
um desktop com processador Pentium Dual Core E2180 de 2 GHz, com 2 Gb de memoria

RAM, rodando Windows XP.

No grafico que mostra os erros em pixels da localizacao do alvo obtida, percebe-se que
na grande maioria das andlises que retornam a localizacao do alvo, o erro nesta localizagao
¢ muito baixo, inferior a um pixel. Os casos em que o erro é maior correspondem aos
raros casos de correspondéncias incorretas encontradas, que ainda passam pela analise

estatistica do RANSAC retornando uma posicao incorreta para o alvo.

A analise dos tempos de processamento mostra que o tempo total de processamento
de cada quadro ¢ inferior a 350 ms nos piores casos, o que corresponde a cerca de 3 quadros
analisados por segundo. Neste trabalho a andlise da imagem ¢ simulada a uma taxa de
20 quadros por segundo, o que seria impossivel de ser realizado em tempo real com a

configuracao de hardware e software utilizada para realizar as simulagoes. No entanto,
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FIGURA 6.33 — Histogramas de erro e tempos de processamento para a andlise da
imagem.

Se et al. (2004) utiliza uma implementacao em FPGA do método SIFT que diminui em
até 10 vezes o tempo de processamento necessario para extrair as feicoes. Desta forma,
verifica-se que é possivel obter na pratica a taxa de 20 quadros por segundo com o método

proposto, implementado-o em hardware.

O tempo de processamento para encontrar as correspondéncias também pode ser re-
duzido diminuindo o nimero maximo de folhas percorridas na busca BBF utilizada e con-
sequentemente aumentando a probabilidade de encontrar falsas correspondéncias (vide
se¢ao 5.2.2). Deve ser realizado um estudo mais aprofundado para verificar um valor ra-
zoavel para o nimero maximo de folhas percorridas, pois o valor utilizado neste trabalho
¢ arbitrério.

A grande eficiéncia mostrada no grafico do tempo de processamento do algoritmo

RANSAC mostra que o nimero de correspondéncias incorretas é baixissimo, pois a trans-



CAPITULO 6. RESULTADOS 200

formacao é encontrada muito rapidamente dadas as correspondéncias. Isto sugere que o
algoritmo pode ser mais exigido na presenca de um numero maior de falsas correspon-
déncias e, ainda assim, retornar os resultados corretos. Desta forma, pode ser possivel
diminuir as dimensoes dos descritores SIF'T, ou relaxar a busca BBF, ou ainda afrouxar o
critério dos dois vizinhos mais préximos para obter mais correspondéncias e exigir mais do
RANSAC para eliminar os outliers adicionais gerados por estas acoes, visando aumentar
a eficiéncia e/ou eficdcia do método como um todo. Deve ser realizado um estudo mais

aprofundado para buscar as modificacoes cabiveis que resultem em melhoras no método.



7 Conclusao

7.1 Conclusoes Gerais

Este trabalho mostrou que a utilizagao de guiamento terminal visual em veiculos
aéreos autonomos ¢ realizavel e apresenta vantagens significativas em relagao a métodos

de guiamento tradicionais.

Como cada tipo de sensor tem suas vantagens e desvantagens, é conveniente utilizar
combinacoes de diferentes sensores para obter uma acuracia maior. Este fato é demons-
trado pelos resultados das simula¢oes Monte Carlo da configuracao 4 (segao 6.3.4), que
envolve GPS, SNI, camera de video e gerou os melhores resultados em termos de acuracia
entre todas as configuracoes. O ECP obtido para essa configuracao foi 38,15% inferior ao
obtido com a configuracao 2 (se¢ao 6.3.2), que envolve GPS e SNI e é bastante utilizada

atualmente no mundo em aplicagoes como a estudada neste trabalho.

Verificou-se também que a utilizacao de sensores como o GPS e a camera de video
pode eliminar a necessidade de um sistema de navegacao inercial mais preciso, visto que
os resultados da configuragao 1 apresentaram o maior ECP dentre todas as configuracoes

simuladas, mesmo com o SNI mais acurado.
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A anélise dos resultados das simulagoes de casos tipicos (segao 6.1) mostrou que o
modelo em seis graus de liberdade desenvolvido no capitulo 2 é coerente com a realidade,
visto que os graficos de trajetéria obtidos sao como o esperado. A comparacao do al-
cance maximo com dados de lancamentos reais de artefatos semelhantes corrobora esta

afirmacao.

Os resultados das simulagoes Monte Carlo (se¢ao 6.3) e das simulagdes para a obtengao
do alcance méximo (segdo 6.2) mostraram que o sistema de controle desenvolvido no
capitulo 3 atingiu seus objetivos e é suficientemente robusto. Tal sistema foi simulado
diversas vezes em todas as condigoes de lancamento possiveis na obtencao do alcance
méximo e foi simulado 1.000 vezes com diversas condicoes de perturbagoes externas (vento
e turbuléncia) e erros de sensores nas simulagoes Monte Carlo, sem que nenhum problema

tenha sido percebido.

As principais limitagoes deste trabalho foram:

e O numero de realizagoes das simulagoes Monte Carlo foi pequeno, dado o nimero
de variaveis aleatérias amostradas. Isto se deve ao tempo disponivel para realizar
as simulacoes e o baixo poder computacional empregado. Um ntimero maior de
simulagoes de cada configuracao deve ser realizado para que outras condigoes de
lancamento e perturbacgoes possam ser avaliadas e para que os resultados obtidos

apresentem maior significado estatistico.

e Asimagens utilizadas como referéncia no guiamento visual tem a mesma origem das
imagens utilizadas para gerar o ambiente no simulador de voo, pois sao imagens de
satélite retiradas da mesma fonte. Tal fato pode facilitar a busca de correspondéncias

e devem ser utilizadas imagens de origens diferentes para verificar o desempenho do
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método desenvolvido neste caso. O método deve ser avaliado com a utilizacao de
imagens de satélite como referéncia e com imagens aéreas obtidas em voos reais para
simular o ambiente. Nao foi possivel realizar tal avaliagao pela indisponibilidade de

imagens aéreas satisfatorias.

e As imagens utilizadas para gerar o ambiente tridimensional no simulador de voo
sao ortogonais de satélite e a projecao perspectiva utilizada para gerar a imagem da
camera considera que todos os pontos da imagem ortogonal estao sobre o mesmo
plano. Desta forma, qualquer tipo de elevacao sobre o solo no ambiente tridimensio-
nal ndo aparece corretamente na imagem gerada pela camera. A grandes distancias
do solo e quando a atitude da camera é proxima da ortogonal tal efeito é desprezi-
vel, porém deve ser levado em conta nas demais condigoes. Para simular tal efeito
¢é necessaria a modelagem tridimensional do ambiente, o que é bastante complexo
e trabalhoso. Foram realizados testes com um modelo tridimensional gratuito de
uma cidade disponibilizado em TrianGraphics GmbH (2010), mas verificou-se que
tal modelo nao era fiel o suficiente para ser utilizado na aplicagao proposta neste

trabalho.

Foi possivel verificar as principais causas dos erros terminais no sistema de guiamento
visual desenvolvido, o que indica onde devem ser concentrados os esforcos para melhorar

tal sistema:

e Caso a fase de navegacao seja muito imprecisa, é possivel que a imagem captada
pela camera do artefato na fase terminal nao esteja contida na imagem de referéncia,
tornando impossivel encontrar a posicao do alvo e realimentar o sistema de controle.

Esta é a causa das grandes distancias de passagem obtidas para alguns casos na
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configuragao 3 (segao 6.3.3). Tais efeitos podem ser reduzidos utilizando-se uma

imagem de referéncia cobrindo uma drea maior em torno do alvo.

e (Caso ocorram rajadas de vento nos instantes finais da trajetéria, a dire¢cao da camera
nao se mantém alinhada com a velocidade inercial do artefato. Desta forma os
sinais de erro fazem com que a velocidade aerodinamica se alinhe com a linha de
visada (e nao a velocidade inercial como deveria), o que faz com que o artefato
nao voe em linha reta na direcao do alvo. Este fato é responsavel pela dispersao da
configuracao 4 ser superior a dispersao da configuracao 2, apesar do ECP ser menor.
Uma forma de reduzir este efeito indesejavel é utilizar também as medidas do GPS
e/ou do SNI na fase terminal de voo, utilizando técnicas de fusdo de sensores, ja que
tais medidas nao sao afetadas pelo vento. A fusao de sensores também pode reduzir
o efeito indesejado de chaveamento entre zero e o valor real do erro nos instantes
em que a analise da imagem ainda nao chegou na condicao de encontrar o valor do

erro ininterruptamente.

e O guiamento visual apresenta um erro causado pelo tamanho real do pixel, que
depende das resolucoes das imagens da camera e da imagem de referéncia. A reso-
lugdo também influencia na saturacao da andlise da imagem, pois na medida que
o artefato se aproxima do solo, a imagem da camera passa a representar uma area
menor da imagem de referéncia e haverda um ntmero menor de feicoes para obter
correspondéncias, dificultando a localizacao do alvo e calculo dos sinais de erro. Para
minimizar estes efeitos deve-se aumentar a resolucao tanto da camera embarcada
quanto da imagem de referéncia, com a desvantagem de que o volume de dados a

ser analisado crescerd e exigira um maior poder computacional.
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7.2 Trabalhos Futuros

Apresentam-se as seguintes sugestoes para trabalhos futuros:

e O modelo aerodinamico utilizado neste trabalho é baseado numa geometria simpli-
ficada, obtido através de métodos semi-empiricos implementados por um software
relativamente antigo e a simetria é invocada diversas vezes para facilitar a obten-
¢ao dos coeficientes, mesmo sabendo-se que, na pratica, dificilmente os corpos se-
rao perfeitamente simétricos. Sugere-se a realizacao de um refinamento do modelo
aerodinamico desenvolvido, com a utilizacao de métodos de dindmica dos fluidos
computacional, para que se obtenha um modelo mais fiel a realidade. Desta forma,
sera possivel avaliar melhor o desempenho do artefato e inclusive sugerir alteracoes

em sua geometria que permitam melhorar este desempenho.

e Neste trabalho considera-se a fase de navegacao mantendo um determinado angulo
de ataque e a mudanca para a fase terminal ocorre em uma condicao arbitraria de
distancia horizontal ao alvo. Sugere-se realizar um estudo mais aprofundado sobre
o planejamento da trajetéria do artefato, de forma a otimizar as fases de voo e
transicoes para cada lancamento. Tal estudo pode resultar em um maior alcance
e maiores chances de atingir o alvo, visto que a fase terminal poderd iniciar em

melhores condigoes.

e A lei de guiamento implementada neste trabalho é bastante simples e faz com que o
artefato siga em linha reta na direcao do alvo. E desejavel que o angulo de impacto
deste tipo de artefato seja proximo de 90°, para otimizar os efeitos terminais. Tal
angulo de impacto também auxilia no sistema de guiamento visual, visto que mi-

nimiza os efeitos indesejaveis das transformagoes projetivas na imagem da camera.
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Desta forma, sugere-se aplicar leis de guiamento que permitam determinar trajeto-
rias terminais diferentes de forma a se buscar o impacto em melhores atitudes, como

a lei proposta por Kim, Lee e Han (1998).

e Neste trabalho considera-se apenas um alvo estatico. Como o método SIFT obtém
feicoes bastante distintivas, sugere-se também utiliza-lo no guiamento visual contra
alvos méveis, como por exemplo contra carros de combate ou navios. Para tal aplica-
¢ao a imagem de referéncia deve ser uma imagem do alvo desejado e o método SIFT
é capaz de encontrar correspondéncias para as feigoes de tal imagem de referéncia
mesmo sobre um ambiente de fundo. Para a simulacao desta aplicacao um modelo

tridimensional do alvo deve ser utilizado, tornando possivel simular seu movimento.
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Apéendice A - Arquivo de Entrada do

Missile DATCOM

Segue abaixo o arquivo de entrada do Missile DATCOM. As entradas de angulo de
ataque e derrapagem, nimero de Mach e deflexdes nas superficies sao zeradas, pois sao
substituidas automaticamente pelo script a cada iteragao durante a obtencao dos coefici-

entes.

CASEID MODELO MACHADO 2009
DIM M
DERIV RAD
$REFQ SREF=0.099,LREF=0.36,$
$FLTCON NALPHA=0.,ALPHA=0.,
NMACH=1. ,MACH=0.,
ALT=0.,BETA=0.,$
$REFQ XCG=2.117 ,RHR=250.,%
$AXIBOD LNOSE=1.995,DNOSE=0.3556,LCENTR=0.958,DCENTR=0.3556,
TRUNC=.TRUE. ,BNOSE=0.05,LAFT=0.744 ,DAFT=0.211,DEXIT=0.,TAFT=0GIVE, $

$FINSET1 XLE=0.690,0.901,NPANEL=4.,PHIF=45.,135.,225.,315.,
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SWEEP=0.,0.,STA=1.,SSPAN=0.,0.210,CHORD=0.420,0.210,
SECTYP=HEX, $

$FINSET2 XLE=2.953,3.183,3.213,3.288,SWEEP=0. ,NPANEL=4. ,
PHIF=45.,135.,225.,315.,STA=1.,SSPAN=0.,0.633,0.,0.205,
CHORD=0.260,0.260,0.484,0.409,
SECTYP=HEX, $

$DEFLCT DELTA1=0.,0.,0.,0.,
DELTA2=0.,0.,0.,0.,$

DAMP

SAVE

NEXT CASE

$TRIM SET=1.,PANL1=.TRUE. ,PANL2=.TRUE. ,PANL3=.TRUE. ,PANL4=.TRUE.,
DELMIN=-15.,DELMAX=15.,$

PRINT AERO TRIM

SAVE

NEXT CASE
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L. RESUMO:
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