ISSN:1983 7402

SIMPOSIO DE APLICAGOES
OPERACIONAIS EM AREAS
DE DEFESA

ITA, 23 a 25 de setembro de 2014

Estudo de um Método de Baixo Custo para
Identificacdo Paramétrica de Pequenas Aeronaves

Guilherme N. Barufaldi, Marcus H. Victor Jr., Takashi Yoneyama, Luis C. S. G6es, Mauricio A. V. Morales
Instituto Tecnolégico de Aeronautica — Praca Mal. Eduardo Gomes, 50, Vila das Acécias, CEP 12228-900, Sdo José dos Campos, SP - Brasil

Resumo — O crescimento do mercado de veiculos aéreos néo
tripulados estimula a pesquisa para este tipo de aeronave.
Entretanto, para muitos destes veiculos, as pequenas dimensdes
e a pequena capacidade de carga paga disponivel tornam muito
dificil a instalagdo de sistemas embarcados, o que dificulta
também a medicdo de parametros em voo. A partir da
reconstrucdo dos angulos aerodinamicos, é possivel, desenvolver
um sistema de aquisi¢do de dados baseado em poucos sensores, 0
gue torna pratica a sua utilizagdo para a identificacido
paramétrica da aeronave. Este trabalho descreve um estudo
para verificar a factibilidade de uma metodologia de
reconstrucdo dos angulos aerodindmicos, a partir dos dados
inerciais da aeronave. Simulacdes foram feitas utilizando-se
modelos de aeronaves baseados em derivadas de estabilidade.
Verificou-se, entdo, a eficacia do método na auséncia de ruido.

Palavras-Chave — Integracdo de sistemas embarcados,
VANT, identificacdo paramétrica.

I. INTRODUGCAO

O mercado de Veiculos Aéreos Ndo Tripulados (VANTS)
encontra-se em franca expansdo, ocupando uma parcela
significativa da pesquisa aeronautica atual. Desde a década de
1980, quando os primeiros VANTS tornaram-se operacionais,
a presenca desse tipo de aeronave vem crescendo,
especialmente no contexto militar. A evolucdo da teoria de
controle e dos computadores de voo, bem como a
miniaturizacdo de componentes eletronicos, tornou real a
possibilidade de pequenas aeronaves auténomas ou tele-
comandadas. Atualmente, existem veiculos bastante
avancados como 0 MQ-9 Reaper ou o Global Hawk, ambos
desenvolvidos nos Estados Unidos da América (EUA) para
fins militares. O Global Hawk é capaz de realizar voos de
longo alcance completamente autbnomos, em que ndo ha a
necessidade de controle a distancia por um piloto em terra. O
MQ-9 pode realizar desde vigilancia até ataque ao solo e
caga.

No meio académico, os pequenos VANTSs tornaram-se
comuns devido a sua atraente capacidade de ser uma
ferramenta de pesquisa e desenvolvimento, atrelada a custos
relativamente baixos de constru¢do e menor infra-estrutura de
operagdo exigida. Assim, boa parte dos VANTSs é composta
de veiculos relativamente pequenos, muitas vezes lancados a
mao. Devido as pequenas dimensdes, este tipo de aeronave

Guilherme N. Barufaldi, guilherme.barufaldi@gmail.com, Marcus H. Victor
Jr.,  marcus.henrique.victor.junior@gmail.com,  Takashi  Yoneyama,
takashi@ita.br, Luis C. S. Goes, goes@ita.br, Mauricio A. V. Morales,
morales@ita.br, Tel +55-12-3947-6993, Departamento de Mecanica do Voo,
Diviséo de Engenharia Aerondutica, Instituto Tecnolégico de Aeronautica.

58

frequentemente sofre com problemas relacionados a
qualidade de voo, diferentes dos enfrentados por aeronaves
maiores. As dimensdes reduzidas e o regime de voo, o qual
frequentemente ocorre em baixas velocidades, tornam estes
veiculos mais suscetiveis a rajadas de vento. Além disso, pelo
fato de ndo serem tripulados, estes veiculos sdo concebidos
de forma menos conservadora, ndo sendo raras as adocfes de
solugBes mais ousadas para a diminuicdo do peso estrutural
ou a melhora das qualidades aerodindmicas, como
empenagem em V ou reducdo do volume de cauda. Deste
modo, ndo é incomum observar VANTs com qualidade de
voo e controlabilidade deficitarias durante sua fase de
desenvolvimento, 0 que torna a sua pilotagem potencialmente
dificil. Em VANTs de tamanho reduzido, é dificil o
embarque de sistemas de controle automatico ou de aquisicao
de dados mais sofisticados, no que tange ao uso de sondas e
dispositivos de consideraveis volume e peso. O excedente de
massa devido ao sistema de aquisicdo, via de regra, penaliza
o desempenho de tal classe de aeronaves.

O presente trabalho propde estudar a factibilidade de um
método de baixo custo para se identificar os parametros de
uma aeronave desse tipo, bem como para estimacdo de
estados, necessarios para a implementacdo de sistemas de
controle automatico, guiamento e navegacao.
Contextualizados os usos dos VANTS, bem como a aplicacéo
de aeronaves de pequeno porte e suas restrigdes e beneficios,
este trabalho ndo pretende investigar a fundo os métodos
apresentados, nem exaurir as possibilidades para estudos
compreendendo ruido ou perturbacBes exdgenas, mas sim
analisar a possivel utilizacdo de um sistema passivel de ser
implementado em tais aeronaves, dotadas de sistemas de
aquisicdo de dados com caracteristicas de processamento e
armazenamento modestas.

1. METODO

A andlise de qualidade de voo de pequenas aeronaves
vem tomando vulto no meio académico, mas ainda ndo ha
muito consenso sobre padrfes. Andrisani e Peters [1]
investigaram as caracteristicas do modo de periodo curto para
pequenas aeronaves, equipando um aeromodelo com
instrumentacdo adequada e comparando os dados medidos
com previsGes tedricas. O trabalho aponta que os padrdes de
qualidade de voo para pequenas aeronaves sdo bastante
diferentes daqueles considerados ideais para grandes
aeronaves. Em especial, concluiram que frequéncias e
amortecimentos maiores sdo desejaveis para que este tipo de
avido mantenha um padrdo de controlabilidade aceitavel.
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Cotting [2] separou aeronaves grandes e pequenas em classes
comparaveis, analisando o nimero de Reynolds e o peso
maximo de decolagem, a fim de iniciar um trabalho de
correcdo para padrfes de qualidade de voo.

No campo da analise de experimentos, Morelli [3] propde
metodologias de reducdo de dados no dominio da frequéncia,
para se obter parametros modais e aerodindmicos de
aeronaves em tempo real e com pouco processamento,
utilizando-se o préprio computador de bordo do avido. Ainda
na mesma linha de pesquisa, Morelli propde em [4] a
identificacdo de pardmetros em tempo real, sem a medida do
escoamento em torno da aeronave, reconstruindo os angulos
aerodindmicos a partir de dados inerciais.

Adaptando-se a metodologia apresentada em [4], é
possivel realizar, a partir de um sistema de aquisicdo de
dados embarcado relativamente simples, a identificacdo de
parametros de uma aeronave. A simplicidade do sistema
reside no fato de que ele necessita de menos variaveis
medidas e, portanto, menos sensores. Com isto, além da
disponibilidade de sensores de custo e tamanho reduzido, é
possivel construir um sistema de aquisi¢do de dados a partir
de um micro controlador de baixo custo [5].

Variaveis medidas — A reducdo no nimero de varidveis
deve-se ao fato de que, no coracdo do método estudado, ndo
se medem os angulos aerodindmicos. Os angulos de ataque o
e de derrapagem B em geral ndo podem ser medidos
diretamente, visto que os tipos de sonda utilizados para este
fim sdo tipicamente pesados e caros para as aplicacbes em
pequenos VANTSs. Assim, é interessante obter os angulos
aerodindmicos de maneira indireta. As equagdes cinematicas
[6] para a translacdo da aeronave, no referencial do corpo,
sdo dadas por (1), (2) e (3).

u=1rv—qw—gsinf + gn, (1)
v=pw—ru+gcosfsing + gn, 2
W =qu—pv+gcosblcosp+ gn, (3

Em que ny, ny e n, sdo os fatores de carga medidos pelos
acelerdbmetros; u, v e w sdo as componentes da velocidade no
referencial do corpo; p, g e r s as componentes da
velocidade angular no referencial do corpo, medidas pelos
girdbmetros; 6 e ¢ sdo 0s angulos de Euler entre os
referenciais do corpo e da Terra, suposto inercial, e g é a
aceleracdo da gravidade.

Entdo, a velocidade aerodindmica verdadeira (TAS), o
angulo de ataque e o angulo de derrapagem podem ser
calculados por (4), (5) e (6), respectivamente.

V = Vu? +v2 +w? 4
a= tan‘lg (5)
B = sin_ls (6)

Considera-se que as manobras feitas para os ensaios em
Voo s80 manobras de pequenas perturbacBes, em torno de
uma condicdo de equilibrio de voo reto nivelado (regime
permanente), e com pouco vento, de forma que os angulos
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aerodinamicos sejam pequenos. Essas hipoteses de pequenos
angulos e perturbacBes permitem simplificacdo de (4), (5) e
(6), resultando em (7), (8) e (9).

u =V = constante @)
w

a= v; (8)

B~ ©

Desse modo, conforme proposto por Morelli [4], (7), (8) e
(9) podem ser utilizadas para simplificar (2) e (3), obtendo-se
(10) e (11).
(10)
(11)

a~q—pfFp+ %(cosecos<p+nz)
- 4 .
B=pa—r+ ;(cos@sm<p+ny)

As equacOes (10) e (11) fornecem uma nova dinamica,
aproximada, para o e B, e podem, portanto, ser usadas para a
reconstrugdo destas duas variaveis de estado ao longo do
tempo, por meio de integracéo.

Para a condicdo de equilibrio de voo reto nivelado sem
derrapagem, tem-se as condi¢Oes iniciais dadas por (12) —
@an.

U=v=w=da=£=0 (12)
p=q=r=0 (13)
v=20 (14)

n, = (15)
B=¢=0 (16)

0=« a7

Tem-se ainda que, para a condicdo inicial de referéncia, o
angulo de ataque é dado por (18).
a(0) = sin"1n,(0) (18)
Os angulos ¢ ¢ 6 também podem ser obtidos diretamente
da Unidade de Medidas Inerciais (IMU), caso esta possua
giroscopios ou um algoritmo interno para a estimacdo destes
estados. Entretanto, as unidades de medidas inerciais de
dimensdes reduzidas comercialmente disponiveis
disponibilizam, em geral, apenas as componentes da
velocidade angular no referencial do corpo, isto é, p, g e r.
Neste caso, é possivel utilizar os dados inerciais disponiveis

para se obter @ e 6 por meio das dindmicas representadas em
(19) e (20).

(19)
(20)

¢ =p+ tanf(qsing + rcosH)
0 =qcos@p —rsing

Tipicamente, os dados provenientes das IMUs, em
especial os das comercialmente disponiveis, sdo assaz
ruidosos, o que levaria a um erro acumulativo no tempo no
processo de integracdo das dindmicas. Para se tratar esse
problema, € necessario projetar um sistema de aquisi¢do de
dados, bem como as estruturas que o suportam e o conectam
a aeronave, inerentemente insensiveis a ruidos mecanicos.
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Além disso, sdo necessarios métodos de filtragem e
estimacdo. Porém, o tratamento e a andlise dos efeitos do
ruido fogem ao escopo deste trabalho.

Para se avaliar a viabilidade do método, optou-se por
implementar uma rotina de simulacbes em MATLAB®
utilizando-se uma funcao dindmica construida a partir de um
modelo de aeronave, colocando-se como saidas tanto os
estados necessarios ao modelo, quanto os angulos
aerodinamicos reconstruidos com a dindmica aproximada
apresentada em (10) e (11) — os angulos aerodindmicos
verdadeiros sdo calculados a partir das variaveis de estado,
por meio das equacbes (5) e (6). Para a integracdo das
equacdes, utilizou-se o Simulink®.

I11. RESULTADOS

O estudo foi conduzido utilizando-se os modelos de duas
aeronaves bastante distintas: o AT-26 Xavante e um pequeno
VANT de motor elétrico, construido no Centro de
Desenvolvimento de Pequenas Aeronaves (CDPA) do ITA. O
modelo para o AT-26 é real, identificado em voo [7]. Para se
obter o modelo da pequena aeronave, mostrada na Fig. 1,
utilizou-se o Athena Vortex Lattice (AVL) [8] para se
calcular as derivadas de estabilidade e controle e a posi¢do do
ponto neutro, e um modelo em CATIA® para a obten¢éo das
propriedades de inércia e também do centro de massa do
aviao.

Fig. 1. Pequeno VANT elétrico para estudos e testes, construido no CDPA-
ITA.

Para ambas as aeronaves, utilizaram-se entradas tipo
dublé, aplicadas em primeiro momento no profundor e, em
segundo, no leme, para se excitar separadamente 0s modos de
periodo curto e dutch roll. Partindo-se da condico de
equilibrio em voo reto e nivelado, avaliou-se a resposta dos
estados de interesse para os respectivos modos, bem como 0s
angulos aerodindmicos reconstruidos. Os periodos das
entradas dublé foram calculados como aproximadamente
iguais aos periodos de cada modo.

O resultado para o AT-26 Xavante, em voo reto e
nivelado a 38000 pés de altitude com velocidade TAS de 200
m/s é mostrado nas Fig. 2 a Fig. 4. A Fig. 2 exibe a resposta
do modo curto de periodo da aeronave. A entrada na deflexdo
do profundor d, € exibida ao alto, seguida da taxa de arfagem,
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do angulo de ataque real e do angulo de ataque reconstruido.
Pode-se notar que este modo é bem amortecido. Nota-se
também que a evolucdo do angulo reconstruido é
praticamente idéntica a do angulo real.

dp- 17

q-1]

AoA [

Fig. 2. Resposta em periodo curto da aeronave AT-26 e angulo de ataque
reconstruido. Entrada tipo dublé no profundor.

Para avaliar a evolugdo do éangulo de derrapagem,
excitou-se 0 modo de dutch roll também por meio de uma
entrada tipo dublé no leme. A resposta da aeronave é
mostrada na Fig. 3, na qual a entrada no leme d, é exibida ao
alto, seguida da taxa de guinada, do &ngulo de derrapagem
real e do angulo reconstruido. E possivel observar que o
amortecimento do modo dutch roll é muito menor do que o
do modo de curto periodo nesta condi¢do de voo. Ressalta-se
que o AT-26 é conhecido pela qualidade de voo pobre para
este modo nas referidas condi¢Bes. Nota-se novamente que a
evolucdo do angulo reconstruido é praticamente igual a do
angulo de derrapagem real. Outro grafico bastante comum no
estudo deste modo oscilatorio é o retrato de fase da resposta,
exibido na Fig. 4. Nota-se que o sistema é estavel, sendo o
ponto de equilibrio um foco. Entretanto, muitas oscilagdes
ocorrem devido ao fraco amortecimento. Observa-se também,
na Fig. 4, que o retrato de fase feito a partir do angulo de
derrapagem reconstruido é praticamente idéntico aquele feito
com o angulo real.

Os resultados para o pequeno VANT, em voo reto
nivelado a 300 pés de altitude e velocidade TAS de 15 m/s,
sdo mostrados nas Fig. 5 a Fig. 7. A Fig. 5 exibe a resposta
do modo de curto periodo a excitagdo dublé no profundor, de
maneira analoga a da Fig. 2. Nota-se que a resposta na taxa
de arfagem é bastante acentuada, provavelmente devido ao
grande profundor e aos pequenos momentos de inércia. Nota-
se também que o amortecimento é bastante acentuado,
consideravelmente maior do que no modo de curto periodo
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do AT-26. Novamente, a evolucdo do angulo reconstruido é
praticamente idéntica a do angulo real.
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Fig. 3. Resposta do modo dutch roll da aeronave AT-26 e angulo de Fig. 5. Resposta em periodo curto do pequeno VANT e &ngulo de ataque
derrapagem reconstruido. Entrada tipo dublé no leme. reconstruido. Entrada tipo dublé no profundor.
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Fig. 4. Retratos de fase da resposta do modo dutch roll do AT-26 para a Fig. \6 exibe a requsta do rI‘OdO dutch roll _do pequeno
entrada dublé no leme, usando B real e B reconstruido. VANT a uma entrada tipo dublé no leme. Imediatamente, é

possivel observar que este modo é bem amortecido no
pequeno VANT, diferentemente do que ocorre para o AT-26.
A Fig. 7 mostra o retrato de fase da resposta deste modo
oscilatério, tanto para o angulo de derrapagem real quanto
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para o angulo reconstruido. Nota-se, na Fig. 6 e na Fig. 7, que
a evolugdo do angulo reconstruido é praticamente idéntica a
do angulo real.
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Fig. 7. Retrato de fase da resposta do modo dutch roll do pequeno VANT
para a entrada dublé no leme, usando [ real e B reconstruido.

Nota-se também que, de forma geral, os modos do
pequeno VANT possuem maiores frequéncias e maiores
amortecimentos do que os modos do AT-26, como era
esperado, devido as diferencgas entre as aeronaves [1].

IV. DISCUSSAO

Observando-se os resultados, nota-se que a reconstrucéo
dos angulos aerodinamicos foi bem sucedida para 0s casos
simulados, incluindo até mesmo condicdes além da regido de
linearidade do sistema, com altas varia¢cBes nos controles e
nos angulos reais. A validade do método ressalta a sua
utilidade pratica.

Dois motivos importantes devem ser levados em conta
para se explicara o sucesso do método. Primeiro, o modelo de
forcas e momentos utilizados para descrever o
comportamento fisico das aeronaves foi baseado em
derivadas de estabilidade. Deste modo, embora as equagdes
para a dinamica de corpo rigido da aeronave representem um
sistema ndo linear, o modelo fisico por tras delas €
essencialmente linear. Se um modelo de forgas e momentos
mais completo, ndo linear, fosse utilizado para as simulac6es,
muito  provavelmente a reconstrucdo dos angulos
aerodindmicos ndo seria tdo exata para deflexdes muito
grandes das superficies de comando, ja que os estados do
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sistema seriam levados amplitudes maiores, fora do regime
onde a hipotese de linearidade é valida.

Em segundo lugar, ndo foram considerados, em nenhum
momento, efeitos de ruido e desvios nos estados, 0s quais
certamente estariam presentes caso (10) e (11) fossem
calculadas a partir da fusdo dos dados de sensores. Estes
efeitos sdo cumulativos em integracées, e poderiam provocar
desvios nas reconstruces, 0 que tornaria 0 método menos
eficaz. Para este caso, seria necessario utilizar métodos de
filtragem e estimagao de estados, como por exemplo um filtro
de Kalman. Além disso, o prdprio projeto do sistema de
aquisicdo de dados deveria levar em conta a presenca de
ruido, de maneira que sua arquitetura seja concebida para ser
menos suscetivel a ruidos, tanto os de origem mecanica,
como vibragdes, quanto os de origem eletromagnética.

Entretanto, o sucesso das simulacBes estimula a
continuidade da pesquisa. Embora haja outros formatos de
equagdes que possibilitem a reconstrucdo de a e B, (10) e (11)
possuem um formato em que os dados de sensores sdo
diretamente relacionados, e ndo se utilizam derivadas
calculadas previamente o0 que certamente diminui a
sensibilidade do método aos efeitos do ruido. Além disto, o
método deve se tornar menos sensivel & medida que a
velocidade da aeronave cresce, devido ao fato de que, em
ambas as equacOes, efetua-se uma divisdo pela norma do
vetor velocidade TAS, V1, cujo valor numérico é bastante
superior ao medido pelos outros sensores, e cuja medigdo é
um pouco menos suscetivel a ruidos. O formato apresentado
também torna mais facil a implementacdo de um filtro de
Kalman.

V. CONCLUSAO

E possivel concluir que o método é valido e os resultados
das simulagdes encorajam a continuidade dos trabalhos. Foi
possivel observar que, na auséncia de ruido, a reconstrucéo
dos angulos aerodindmicos foi bem sucedida, de forma que a
implementacdo do método apresentado para a identificacdo
paramétrica de pequenas aeronaves é factivel. Deste modo,
pode ser possivel, a custo reduzido, a obtencdo empirica de
um modelo fisico para as aeronaves, i.e., a identificacdo da
planta em malha aberta, quase inexistente para esta classe de
aeronaves, 0 que melhoraria o estudo deste tipo de veiculo,
além de tornar possivel a implementacdo de sistemas de
navegacdo e guiamento, 0s quais tipicamente necessitam do
conhecimento prévio do sistema. Sugere-se para trabalhos
futuros o estudo dos efeitos de ruido, na reconstrucdo, bem
como maneiras para trata-los.
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