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Resumo: Devido o avango da tecnologia industrial aerondutica, cria-se a tendéncia de produzir aeronaves que possuam
asas com grande envergadura, feitas com materiais leves. Assim sendo, com este design, aumenta a flexibilidade da
aeronave. O conhecimento dos efeitos da flexibilidade na estabilidade e no sistema de controle da aeronave é imprescindivel,
pois um pequeno efeito pode resultar em uma grande instabilidade. Atualmente o Instituto Tecnoldgico da Aerondutica
(ITA) em parceria com a empresa Flight Technologies Ltda, estd desenvolvendo um Veiculo Aéreo Nao Tripulado Flexivel
(VANTF) com grande envergadura, construida com materiais compostos para que se possa ser estudado os fendmenos
conseqiientes a flexibilidade. O objetivo deste artigo é a partir de dados sintéticos de uma aeronave flexivel hipotética,
validar a selecdo do método de identificacdo, método do erro na saida, que serd futuramente aplicado ao VANT, de modo a
obter seus pardmetros reais para desenvolver o simulador responsdvel para o projeto do sistema de controle. A partir da
dindmica longitudinal serd identificada a derivada do coeficiente de sustentacdo em relacdo ao dngulo de ataque. Mesmo
com a presenca da flexibilidade foi possivel identificar o pardmetro escolhido.

Palavras-chave: Identificacdo, VANT, Aeronaves flexiveis, Método do erro na saida.

1. INTRODUCAO

Devido o avanco da tecnologia industrial aerondutica, cria-se a tendéncia de produzir aeronaves muito grandes, com
grande envergadura, feitas com materiais compostos flexiveis (Moreno et al., 2014). Essas configurag¢des tém, como
caracteristica comum, menores frequéncias naturais dos primeiros modos estruturais em comparagio com aeronaves
mais convencionais (Zufiiga, 2013). No primeiro caso, a diminui¢@o das frequéncias estruturais ¢ uma consequéncia das
dimensdes da estrutura, enquanto que no segundo caso, é consequéncia do uso de perfis finos, altas propor¢des e materiais
leves (Giordano de Oliveira Silva and Moennich, 2012).

O ITA em parceria com a empresa Flight Technologies Ltda(FT) estd desenvolvendo um Veiculo Aéreo Nao Tripulado
Flexivel (VANTF) com grande envergadura, construida com materiais compostos, com o objetivo de estudar o dominio
dos efeitos da vibragdo estrutural, em baixa frequéncia, no sistema de controle da aeronave. Para se aumentar a fidelidade
do modelo projeto, se faz necessario recorrer a métodos de identificacdo para encontrar os valores dos parametros
(caracteristicas aerodinadmicas e da flexibilidade), e ajusta-los para serem o mais parecidos possivel do sistema real, no caso
o VANTE.

Para o processo de identificacdo foi escolhido, para este projeto, o método do erro na saida (Output Error Method —
OEM) que a partir das medidas de entradas e saidas do sistema real € capaz de estimar os parametros desejados (Mohamed,
2014) mesmo que o modelo usado no algoritmo de identificagdo ndo seja totalmente equivalente ao objeto de estudo.

Afim de validar/testar a utilizagdo do método de identificagio OEM sobre a dindmica de uma aeronave flexivel, este
artigo se propdem a partir de dados sintéticos (dados gerados por simulador computacional), do modelo longitudinal
flexivel desenvolvido em Sousa, 2013, verificar a aplicabilidade/validar a escolha do OEM para identificar os parametros
do VANTF. Ap6s identificados os parametros serd desenvolvido, em trabalhos futuros, um sistema de controle.

Este artigo seguira com organizagdo similar a metodologia Quad-M que organiza o processo de identificagdo em
Manobras, Medidas, Modelos, Métodos e Validagao.

2. METODO QUAD-M

Assim como o proposto em (Fischer, 2017) o trabalho de identificacdo de sistemas serd dividido em quatro grandes
blocos de conhecimento Manobras, Medidas, Modelos e Métodos com o fim identificar o parimetro desejado.
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Sucintamente se tem: MANOBRA: A excita¢do que o sistema deve ser submetido para evidenciar o parametro desejado.
MEDIDAS: Sio os dados coletados de uma campanha experimental ou simulagio. METODO: O método a ser usado para
identificacdo. MODELO: Abstragdo matematica do sistema real em uso, que serd refinado/ajustado ao longo do processo.
VALIDACAO: Confrontar as medidas obtidas do sistema real com as obtidas da simulagio do modelo criado/aperfeicoado
na etapa anterior.

Ruido de processol fiul’do de medida

Manobra Medicdo
Controle . Saida .
Selegdo do Sistema ou y Aquisicio e
sinal de entrada g Planta compatibilizagdo
Métodos Valores reais :
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: Identificagdo 2?
Inicial- L, Valores
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: matematico
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Dados | Validagdo do
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Figura 1: Diagrama esquemadtico da Metodologia QUAD-M

A Fig. 1 representa esquematicamente os passos para o processo de identificacdo que pode ser aplicado de forma
genérica a qualquer sistema.

Esses requisitos de "Quad-M"devem ser cuidadosamente investigados para cada veiculo de voo e sdo a chave para a
identificagdo bem sucedida do sistema de veiculo de vdo (Jategaonkar, 2006). Eles levam a uma tarefa interdisciplinar,
cobrindo os campos da teoria estatistica, teoria do controle, técnicas numéricas, sensores e instrumentagdes, processamento
de sinais, técnicas de teste de voo e mecanica de voo.

2.1 Manobra

Para excitar uma dindmica para identificacio de sistemas, € necessdrio que a entrada possua frequéncias proximas as
frequéncias naturais da dinimico de movimento do objeto em estudo (Castillo Zuiiiga ef al., 2017). As manobras usadas
para identificacdo longitudinal sdo pulso, doublet, multistep 3211, como vistas na Fig. 2.

At At 3At At

At 2At At

Figura 2: Sinais de entrada pulso, doublet e multistep 3211.

A entrada mais comum usada para excitar a dinimica de movimento de uma aeronave € a entrada doublet. Na referéncia
(Jategaonkar, 2006) é apresentada a seguinte equago para calcular o At para esta entrada.

At ~ 1

em que w,, ¢ a frequéncia da manobra de periodo curto. Na Eq. (1) mostra como calcular a manobra do tipo doublet.
2.2 Medida

Para a identificacdo em estudo se levarda em conta um modelo com 2 modos de vibra¢do em que serdo adquiridos os
valores da velocidade V' em m/s, dngulo de ataque a em deg, taxa de arfagem g em deg/s, Angulo de atitude # em deg e
altitude em m.
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2.3 Método: OEM

Inicialmente, durante a década de 1960 a 1970, o alcance do método de erro de saida era limitado a sistemas lineares.
As limitagdes ndo estavam relacionadas a aplicabilidade do principio da méxima verossimilhanga aos sistemas ndo-lineares;
Em vez disso, eles eram dificuldades praticas relacionadas ao manejo de estruturas de modelo ndo-lineares gerais e para
calcular a matriz de sensibilidade necessaria na otimizagdo da fungdo de custo.

Nesta classe de métodos de erro de saida, os parimetros do modelo sdo ajustados iterativamente para minimizar o erro
entre as varidveis medidas (saida do sistema) e as respostas estimadas (medidas preditas do modelo), para essa relacdo
basta minimizar a fun¢do de méxima verossimilhanc¢a de forma que:

O = arg {mgxln(p(z|@))} 2

Admitindo © como sendo o vetor de pardmetros e z = [z1 , 22, ..., 2] 0 conjunto de observagdes e p a probabilidade
de z tal que ocorreu ©. A funcdo de verossimilhanca pode ser definida como sendo a densidade de probabilidade
condicional p(z(t1), z(t2), ..., 2(tn)|©, R) com n, medidas de um vetor com N pontos amostrados para um dado vetor
de pardmetros ©, com a matriz medida de erro de covariancia R. A densidade de probabilidade condicional das medidas
em t; € dada por:

1

@m) /2 /R

y € o vetor de medidas (saida do modelo - model output). Tendo que o erro v(t;) = z(tx) — y(tx) em diferentes
instantes de tempo devem ser estaticamente independentes.

Da equacdo Eq. (3) podemos calcular imediatamente as estimativas de mdxima verossimilhanca dos parametros
desconhecidos © e da matriz de covariancia do ruido de medicéo R, estabelecendo as primeiras derivadas em relagio a
cada uma delas e igualando-as a zero. No entanto, uma soluciio equivalente e mais pratica para o problema de otimizacdo é
a minimizagdo de L(z|O, R) é o uso do logaritmo negativo da fungio de verossimilhanga.

plz(tr)[©, R] = x exp —%{Z(tk) —y(te) Y Rz (t) — y(t)} 3)

N
S lete) — y(tl R =(0) — y(60)] + in(det(R))

k=1

J(©, R) = L(z|®, R) = ZIn(2m) 4)

|~

O resultado da diferenciagio 9(Inp)/00 = 1/p - Ip/0O garante que a derivada do log de p é zero, quando dp/IO
¢ zero e, assim, produz os mesmos resultados. O tltimo termo na Eq. (4) é uma constante e, portanto, negligenciada na
otimizagdo sem afetar os resultados.

Em seguida ¢ utilizado o algoritmo de otimiza¢do de Gauss Newton para encontrar o valor minimo do funcional Eq.
(3). Este algoritmo é uma modificacdo do Método de Newton para achar o minimo de uma func¢éo, usado para resolver
problemas de minimos quadrados ndo lineares. Este método é usado para minimizar uma soma dos valores quadrados de
funcdo, tendo como vantagem o fato de ndo precisar das derivadas segundas.

2.4 Modelo

O modelo serve para representar a dindmica da aeronave. Seguindo a metodologia Non linear Filght Dynamics — Linear
Structural Dynamics (NFLS) adotada pelas referéncias (Silva, 2010), (Silvestre and Luckner, 2015) e (Sousa, 2013). Esta
metodologia é uma extensdo da dindmica de voo cldssica em que se considera a dindmica estrutural linear e a dindmica de
v6o ndo-linear. Partindo da hip6tese que o avido € considerado um corpo eldstico continuo € possivel obter suas equacgdes a
partir do uso da equacdo de Langrange e do principio do trabalho virtual.

A Fig. 3 mostra como estdo definidos os referenciais com relagdo a corpo. A primeira hipétese que permite escrever o
deslocamento estrutural num ponto da estrutura da aeronave como uma soma infinita das contribui¢des dos seus modos
normais:

oo

d(z, y, z Z@ (z, y, 2)mi(t) )

em que ; representa a forma dos modos flexiveis e tem dimensdo de comprimento, 7;(¢) € uma fung¢io escalar e
representa um deslocamento generalizado do respectivo modo. Para aplicagdes reais o somatério na equagio Eq. (5) deve
ser truncado em algum momento, o que significa que alguns modos normais sdo retidos e outros desconsiderados.
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Figura 3: Angulos de Euler e sistema de referéncia centrado no corpo.

As equagdes de movimento da aeronave em seis graus de liberdade sdo descritas como:

§\><
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As seis primeiras equacgdes acima sdo descritas em relag@o ao sistema de referéncia do eixo médio e sdo formalmente
equivalentes as cldssicas equagdes da dindmica de corpo rigido. A dltima expressdo € o modelo da resposta estrutural em
termo das deflexdes modais 7;. A modelagem total tem 6 + nr graus de liberdade, onde nr € o niimero de modos flexiveis
retidos no modelo. @); representa as forcas generalizadas atuando no 7 — th modo estrutural e tem origem aerodindmica.

As forgas aerodinadmicas sdo assumidas serem compostas pela superposicao linear de cargas no movimento do corpo
rigido e devido as varidveis de controle (sobrescrito R) e as respostas flexiveis (sobrescrito F). A mesma estratégia é adotada
para as cargas aerodindmicas generalizadas @); atuando nos graus de liberdade flexiveis, como:

X=Xr+Xr £=Lg+£LF Qi = Qir + Qir
Y=Yr+Yr M= M+ Mg @)
Z=Zp+2Zr N= Np+Ng

Para as forcas aerodinamicas atuando na aeronave por meio da teoria das faixas é adotado a hipétese da teoria das
faixas, isto é que a sustentacdo L em uma se¢do 2D do aerofélio € essencialmente dependente do dngulo de ataque a, tal
como:

1
L= ipvzsref (CLr+CLF) 8

em que 1/2pV? € a pressdo aerodinamica e S, s € a drea aerodindmica de referéncia.
O coeficiente de sustentacdo para o corpo rigido é expresso como:

Crr = CL0+CLaOé+CL55+ (CLquCLa) 9)

em que J ¢ a deflexdo da superficie de controle horizontal. Os coeficientes de Eq. (9) equacdo acima correspondem aos
coeficientes para a dinamica de corpo rigido. Os coeficientes para a dinamica estrutural sdo expressos como:

n

C'LF = Z (CLnLﬂ?z QVCLnan) (10)

i=1
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Os coeficientes aeroeldsticos C'r,,, € C';, sdo obtidos por expressdes analiticas como desenvolvido na referéncia
WASZAK and SCHMIDT, 1988 ou estimados por meio de estimacg@o de pardmetros a partir de dados de ensaio em voo
(Pfifer and Danowsky, 2016). Reescrevendo as equagdes de forca e momento aerodindmico, como:

X = 3gS(Cxp+Cxrp) L£=3a5b(Cer+ Cer)
Y = (ZS(CYR+OYF) mzchb(CgﬁR—i-Cng) (11
Z = QS(Czr+Czr) N =qgSb(Cnr+ Cxr)

Estes somatérios sdo adicionados de forma linear as equag¢des de movimento de corpo rigido da aeronave, de modo que
ndo sdo exigidas grandes modificagdes para aplicagdes dos mesmos métodos de identificacio utilizados para a dindmica de
corpo rigido.

3. RESULTADOS E DISCUSSAO

E sabido que pelas literaturas, que o OEM é um método confidvel para identificacdo de aeronaves, mas ha de se observar
a influéncia da flexibilidade pode comprometer sua boa acuricia tradicionalmente encontrada.
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Figura 4: Resultados da aplicagdo do OEM

Na Fig. 4 € mostrado em azul os dados simulados (dados sintéticos) e em vermelho o resultado dos dados estimados a
partir da estimag@o dos pardmetros Cp, € Chpq.-

30

201

i

Time in sec
Figura 5: Sinal Doublet usado identificacio

O sinal de entrado usado foi um doublet como mostra a Fig. 5, com At igual a um segundo.
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Figura 6: Convergéncia dos pardmetros estimados

Na Figura 6 mostra a convergéncia dos pardmetros dentro das dez iteragdes necessarias para identificar o valor dos
pardmetros Crq € Chpq.-

Os valores identificados foram de Cr, = 6,80 1/rd e para Cy,,o, = —4,60 1/rd, valores este coerentes com a teoria
aerodinimica como o visto em Wright and Cooper, 2015.

Para se estimar esses parametros foram necessarios dez iteracdes e teve um tempo de CPU de 363, 35 s, o valor final da
minimizagio da fungdo custo (Eq. (4)) foi da ordem de 10713, o que sinaliza que o valor identificado é bem préximo do
valor real.

4. CONCLUSAO

Neste artigo foram usados dados sintéticos gerados por um experimento computacional, que simula uma aeronave
com caracteristicas flexiveis, para identificar os pardmetros aerodindmicos Cr, € C,,o. A partir da dindmica longitudinal
foi identificada a derivada do coeficiente de sustentagdo em relagdo ao angulo de ataque. Mesmo com a presenga da
flexibilidade foi possivel identificar o pardmetro escolhido (C',) com o uso do OEM.

Este presente artigo € um primeiro de uma pesquisa em andamento, que consistird em realizar a identificacdo dos
parametros aerodinamicos a partir de dados coletados de uma campanha em voo ainda a ser realizada a contribuigcdo deste
pesquisa serd centrada na utilizagdo o OEM em um sistema flexivel. As préximas etapas desta pesquisa serd a identificagdo
feita a partir de dados obtidos em campanha em voo.
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Abstract: Due to the advancement of aeronautical industrial technology, the trend is created to produce aircraft have
wings with large-scale, made with lightweight materials. Thus, with this design, it increases the flexibility of the aircrafft.
Knowledge of the effects of flexibility on stability and aircraft control system is essential, because a small effect can result in
a great instability. Currently the ITA in partnership with the company Flight Technologies Inc., is developing an Unmanned
Aerial Vehicle UAV, with large-scale, built with composite materials so that it can be studied the phenomena consequent
flexibility. The purpose of this article is from synthetic data from a hypothetical flexible aircraft, validate the selection of
identification method, the error method in the output, which will in future be applied to the UAV in order to get their actual
parameters to develop responsible simulator the design of the control system. From the longitudinal dynamics will be
identified the derivative of the coefficient of lift in relation to the angle of attack. Even with the presence of flexibility, it was
possible to identify the chosen parameter:

Keywords: Identification, DRONE, Flexible aircraft, Output error method.



