DOI: 10.48011/asba.v2i1.1630

Identificacdo do aeromodelo Piper J3 em movimento longitudinal através da
implementacéo de algoritmo OEM e simulagdes computacionais em softwares
X-PLANE e MATLAB/SIMULINK

Fernando C. Y. C. Sato*. Andrew G. P. Sarmento**
Neusa M. F. Oliveira***

*ITA - Instituto Tecnoldgico de Aeronautica, Sdo José dos Campos, CEP 12228-900
Brasil (Tel: 012-99158-1028; e-mail: fcsato@ gmail.com).
** LSA/ ITA - Instituto Tecnol6gico de Aeronautica, Séo José dos Campos, CEP 12228-900 Brasil (e-mail:
andrewgp@ita.br)
*** |TA - Instituto Tecnolégico de Aerondutica, Sao José dos Campos, Brasil (e-mail: neusa@ita.br)

Abstract: The design and development of control systems for unmanned aircraft systems, UAS, has been
widely studied in recent years and the need for representative mathematical models and faithful to
physical models is extremely important. For this reason, the need for identification methods arises to
improve data gettering of aircraft's stability and control derivatives. The OEM (Output Error Method)
identification algorithm is widely used in aircraft identification with several results of its application
reported in the literature. The OEM method was used in this work in order to identify the stability and
control derivatives for the longitudinal dynamic, of the model on a 1/6” scale, Piper J3, based on the data
collected from the X-PLANE flight simulator. The nonlinear model of the aircraft was implemented in a
MATLAB/SIMULINK environment and the OEM algorithm was simulated, and the initial vector of the
aerodynamic derivatives and inertia tensor matrix were obtained from the XFLR5 and AVL software.
This work aims to present an alternative for the UAV’s identification, due to the characteristics of these
small aircraft are not available in tables and empirical software, as well as for real-scale aircraft. In
addition, a maturation and familiarization phase is presented for the use of the OEM method which
precedes the aircraft identification on real flights, with virtual flight campaigns using the X-PLANE
software model.

Resumo: O projeto e desenvolvimento de sistemas de controle para aeronaves ndo tripuladas, VANT,
tem sido amplamente estudado nos Gltimos anos havendo a necessidade de modelos matematicos com
maior representatividade aos comportamentos fisicos. Por esse motivo, existe a fundamental aplicacéo de
métodos de identificacdo, para a obtencdo das derivadas de estabilidade e controle da aeronave, para
respostas mais préximas da realidade. O algoritmo de identificacdo OEM (Output Error Method) é
amplamente utilizado na identificagdo de aeronaves, com diversos resultados de sua aplicacdo reportados
na literatura. O método OEM foi utilizado neste trabalho para identificar as derivadas de estabilidade e
controle, para a dindmica longitudinal do modelo em uma escala de 1/6 ”, Piper J3, com base nos dados
coletados no simulador de voo X-PLANE. O modelo ndo linear da aeronave foi implementado em um
ambiente MATLAB/SIMULINK e o algoritmo OEM foi simulado. O vetor inicial da matriz de derivadas
aerodindmicas usado no algoritmo OEM e os tensores de inércia, foram obtidos a partir dos softwares de
simulacéo aerodindmica XFLR5 e AVL. Pois este trabalho tem como objetivo apresentar uma alternativa
para a identificacdo de VANTS, devido as caracteristicas destas aeronaves de pequeno porte ndo estarem
disponiveis em tabelas e softwares empiricos, assim como para aeronaves de escala real. Além disso é
apresentada uma fase de amadurecimento e familiarizacdo para o uso do método OEM, que antecedem a
identificacdo da aeronave em voos reais, realizando campanhas de voo virtuais através do modelo em
software X-PLANE.
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1. INTRODUGAO conforme apresentado em Shahid e Rashid (2016) e Gomes
Os Veiculos Aéreos ndo Tripulados (VANTs), sdo (2006).
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Uma das dificuldades no projeto de sistemas de controle para
um VANT ¢é obter a matriz de ganhos de controle, obtida
através de simulacBes matematicas. Com frequéncia, tais
simulagcdes sdo baseadas em modelos aerodindmicos, ndo
representativos para o modelo de pequena escala, pois sdo
aplicados softwares com formulagcdes de dados empiricos,
como DATCOM e AAA. Estes softwares sdo desenvolvidos
a partir de tabelas comparativas empiricas, referentes as
caracteristicas da aeronave em escala real (Dias, 2012).
Também € possivel obter o modelo aerodinamico, através de
testes em tlneis de vento ou usando modelos de CFD
(Computational Fluid Dynamics), porém com maiores custos
de desenvolvimento, de acordo com Dias (2012).

Para a obtencdo dos valores iniciais de um modelo
aerodindmico, Ferreira, Sato e Oliveira (2019) apresentaram
uma metodologia baseada em softwares de modelagem 3D e
Vortex Lattice, nominalmente, 0 XFLR5 e 0 AVL. Assim, a
aproximacdo inicial do modelo n&o linear, pode ser utilizada
em algoritmos de identificag&o.

A identificacdo de sistemas permite a obtencéo de um modelo
matematico representativo do comportamento da dindmica de
interesse. No caso de uma aeronave, sua identificacdo
permite que, com o modelo obtido, se realizem simulagdes e
analises que fornecem uma melhor compreensdo de seu
comportamento e das caracteristicas de sua dindmica. O
problema de identificagdo € mais conhecido como problema
inverso, no qual se pode descrever adequadamente um
sistema observando suas entradas e saidas (Jategaonkar,
2006).

No presente trabalho, foi estudado o modelo matematico do
tipo caixa branca, o qual foi desenvolvido através da fisica do
processo e do conhecimento da estimativa inicial dos
parametros aerodindmicos (Aguirre, 2015). Na secgdo 2 é
apresentado o método de identificagdo OEM, utilizado para a
obtencdo das derivadas de estabilidade e controle da
aeronave. Em seguida, na sec¢do 3, é apresentado o modelo
3D desenvolvido em software X-PLANE, as simula¢Ges em
MATLAB/SIMULIK e a metodologia para identificacdo
QUAD-M. Os resultados e analises sdo apresentados na
seccdo 4 e por fim, na sec¢do 5 estd a conclusdo e
comentarios finais.

2. OUTPUT ERROR METHOD

O OEM, método de erro de saida, também conhecido como
método de ajuste da curva de resposta, baseia-se no erro de
saida resultante da comparagdo entre o valor medido e o valor
estimado do comportamento de um sistema, de acordo com
Jategaonkar, Fischenberg e Gruenhageng (2004). E
amplamente aplicado na identificaco de pardmetros de
aeronaves no dominio do tempo em sistemas lineares e ndo
lineares (Chauhan e Singh, 2017), para obtencdo do modelo
aerodindmico representativo, a partir de estimativas indiretas
usando dados coletados experimentalmente (Fisher, 2017). A
Fig. 1 mostra o diagrama de blocos para o método OEM:
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Fig. 1 — Diagrama de blocos do método do erro de saida
OEM

O bloco referente a aeronave representa as saidas do sistema
fisico, como uma aeronave instrumentada ou medigGes
obtidas atraves de softwares de simulacdo de voo, como o
XPLANE, conforme Aschauer, Schirrer e Kozek (2015).
Quanto ao bloco denominado Modelo matematico /
Algoritmo de estimacdo, este representa o equacionamento
matematico da dindmica da aeronave em ambiente
MATLAB/SIMULINK, assim como apresentado em Ferreira,
Sato e Oliveira (2019). Operando juntamente com o
algoritmo de identificacdo OEM, o bloco do Modelo
matematico, fornece as saidas estimadas da aeronave (¥y),
para um determinado vetor de pardmetros aerodindmicos ©.
O ultimo bloco representa a etapa de otimizagdo dos valores
do vetor ©, que € realimentado a cada iteragdo no bloco do
algoritmo OEM, até que um valor 6timo seja encontrado.

Neste método de identificacdo o vetor de pardmetros 6, do
modelo matematico da aeronave é ajustado de forma iterativa
para minimizar o erro entre as variaveis medidas e a resposta
de saida estimada pelo modelo. Pode-se observar pelo
diagrama que sdo considerados apenas os erros de medigéo,
sendo os erros de processo desconsiderados (Jategaonkar,
2006).

A seguir sdo apresentados os passos para a implementacéo do
método OEM, conforme Jategaonkar (2006):

Passo 0 — Definigdo inicial do vetor de pardmetros ©, para
condicdo inicial de estados X,, através de estimativas do
software de AVL;

e = (CL01 CLal Cqu CDO! CmOv me Cmq: Cmée) (21)
Onde,
C.o — Coeficiente de sustentacao para alfa nulo;

C., — Coeficiente de sustentacdo em funcédo do &ngulo de
ataque;

Cq — Coeficiente de sustentacdo em fungdo da taxa de
arfagem;

Cpo — Coeficiente de arrasto alfa nulo;

Cmo — Coeficiente de momento de arfagem para alfa nulo;



Cm« — Coeficiente de momento de arfagem em funcdo do
angulo de ataque;

Cmq — Coeficiente de momento de arfagem em fungéo da taxa
de arfagem;

Cmse — Coeficiente de momento de arfagem em funcéo da
deflexao do profundor.

Passo 1 — Calculo dos estados e saidas do modelo
matematico, a partir do vetor de pardmetros © inicial. A
propagagdo de estados é resolvida pelo método Runge-Kutta

de quarta ordem:
x = f(x,u,0) (2.2)

y=g(x,u,0) (2.3)

Passo 2 — Calculo da estimativa da matriz de covariancia do
erro de medida

~ 1 A ~

R =—¥{lz = 9l * [z = 91" 24)

Passo 3 — Definicdo da funcdo custo J(6,R) através do
algoritmo de Levenberg-Marquardt (LM).

J(B,R) = % e=1lzx = 9" R [z}, — P4

Passo 4 — Calculo do coeficiente de sensibilidade. Onde
inicialmente A©; € igual © inicial.

(2.5)
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(2.6)

Para realizar este célculo, deve-se propagar os estados e
saidas da aeronave utilizando o vetor de pardmetros
atualizado (6 + A®;):

x=f(x,u,06+ AB;) (2.7
y=gxu 06+ A46)) (2.8)

Este coeficiente de sensibilidade sera utilizado no proximo
passo para a obtencdo da matriz de informacéo F e obtencéo
do gradiente G .

Passo 5 — Célculo da matriz de informagdo F e gradiente G:
N dy T -1 ~
G=311[Z 0| Rz - i (29)
T
F=3L[|Zw] R [Z®)]

Passo 6 — Com o resultado do passo 5 é realizado o célculo de
(2.11) e feita a atualizacdo do vetor de parametros ©;,4:

(F+M)a06= -G (2.12)

Onde, A é conhecida como constante de Levenberg-
Marquardt (LM)

(2.10)

6i+1 = el' + AG (212)

Passo 7 — Neste passo é verificada a condigdo de parada, que
pode ser baseada no numero de iteracBes definido pelo
usuario do software OEM, ou através de critérios sugeridos
pelo método de LM.

Deve-se escolher um valor para o fator de reducdo, v > 1 e
iniciar as iteracbes com uma constante de LM igual a
Ao = 0.0001.

Com isso séo calculadas as func@es de custo,

L; = L[a(AY)] (2.13)
e
LY = Lo /)] (2.14)

Caso as condicBes de (2.15) e (2.16) sejam atendidas,
ocorrerd uma convergéncia do gradiente e a reducdo da
funcéo custo, a um minimo local.

1> L e Ly < Li_, (2.15)

1 < L (2.16)
Assim, havendo a convergéncia, se obtém o vetor de
pardmetros © 6timo. Caso contrério é realizada a redugdo na

constante de LM, A;, e 0s passos se iniciam novamente.

3. ESTUDO E IMPLEMENTAQAOPO ALGORITMO DE
IDENTIFICACAO

Neste trabalho sdo apresentados 0s passos seguidos para a
implementacdo do método OEM para a identificagdo de uma
aeronave ndo tripulada, o aeromodelo em escala 1/6” Piper
J3, apresentado na Fig.2. Também é avaliado, o desempenho
deste método em estimar as derivadas de estabilidade e

controle, representadas pelo vetor 6, em (2.1).

Fig.2 - Aeromodelo Piper J3 escala 1/6” (Bittar, Oliveira
e Figueiredo, 2013)

A partir do diagrama, apresentado anteriormente na Fig.1,
foram definidos os passos para a implementacdo do método
de identificagdo. Inicialmente, os valores medidos das saidas
da aeronave, Zzj, foram obtidos a partir de simulagbes no
software X-Plane. Sendo utilizado para as simulacGes, o



modelo da aeronave Piper J3, desenvolvido em Bittar,
Oliveira e Figueiredo (2013), mostrado na Fig.3. Contudo, o
modelo foi atualizado conforme tabela 1, apresentada em
Ferreira, Sato e Oliveira (2019), baseada na geometria e
distribuicdo de massa atual do aeromodelo. Além disso,
foram introduzidas as caracteristicas do conjunto
motopropulsor estudado em Abdulhamid (2018). Assim, este
modelo foi utilizado como a aeronave a ser identificada, de
forma que foi possivel realizar as simulagbes sem
perturbacdes atmosféricas ou erros de medigdo.

Fig.3 — Modelo Xplane do aecromodelo Piper J3 escala 1/6”
(Bittar, Oliveira e Figueiredo, 2013)

Além disso, para executar o método de identificacdo OEM é
necessario um modelo matematico inicial. Sendo utilizado
neste trabalho o modelo desenvolvido em Ferreira, Sato e
Oliveira (2019). O qual foi desenvolvido em ambiente
MatLab/Simulink, com as caracteristicas dimensionais da
aeronave, apresentadas na tabela 1 e dados aerodindmicos
apresentados na tabela 2.

Tabela 1 - EspecificacBes Piper J3 escala 1/6 (Ferreira, Sato
e Oliveira, 2019)

Parametro Valor
S 0,45 m?2
b 1,80 m
cb 0,25m
Airfoil USA-35B
Viet 15m/s?
Miotal 3,155kg
ar Orad
Xee -0,3291'm
VASS -0,0305 m
M 0,23612 kg.m?
ly 0,12202 kg.m?
I, 0,33453kg.m?

Onde,

S — Area alar da asa;

b — Envergadura da asa;

cb — Corda média aerodinamica;

Airfoil — Perfil aerodindmico da asa;

Vs - Velocidade de referéncia utilizada para obtencéo das
derivadas de estalidade e controle através das simulagdes no
software ALV;

Myt — Massa total da aeronave;

ar — Angulo de inclinagdo do vetor de empuxo do motor em
relacéo ao eixo longitudinal X;

Xcg — Posicéo do centro de gravidade da aeronave no eixo
X;

Zcc — Posigdo do centro de gravidade da aeronave no eixo Z;
I, — Momento de inércia em relacéo ao eixo logitudinal X;
I, — Momento de inércia em relacéo ao eixo lateral Y;

I, — Momento de inércia em relacdo ao eixo vertical Z.

Para o processo de identificagdo ocorrer de maneira eficiente,
s80 necessarios procedimentos que possibilitem a obtencéo
de medicOes das saidas da aeronave, com dados confiaveis e
adequados a identificacdo. Para isso é necessario uma
abordagem coordenada, baseada em técnicas de ensaio de
voo, técnicas de instrumentacdo e métodos de andlise de
dados voltados para a identificacdo de aeronaves, conforme
apresentado em Jategaonkar (2006). Este procedimento é
conhecido como QUAD-M ou 4M e se resume as seguintes
etapas:

1. Manobras (Maneuver)
2. Aquisi¢do de dados (Measurements)
3. Algoritmo de estimagdo / otimizacdo (Methods)
4. Simulacdo do modelo matematico (Models)
3.1 Defini¢do das entradas de comando (Maneuver)

A primeira etapa do processo de identificacdo é de extrema
importéncia, pois nesta é definida a manobra mais adequada
para excitar a aeronave na dindmica desejada, por exemplo:
excitar o movimento de short-period, que se trata de uma
dindmica de resposta rapida, na qual a velocidade apresenta-
se praticamente constante e o angulo de ataque sofre um
amortecimento rapido, conforme Nelson (1998). Segundo
Jategaonkar (2006), o movimento de short-period possibilita
a melhor identificacho dos parametros referentes a
movimentos verticais e de arfagem ou pitching. Na Fig.4 sdo
apresentados os eixos de referéncia considerados para a
modelagem do aeromodelo Piper J3, além de relacionar os
movimentos angulares nestes eixos.
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Fig.4 — Definigdo de eixos, &ngulos e movimentos angulares
(modificado de Stevens e Lewis, 1992)

De acordo com Suk et. al. (2013), as manobras do tipo
multistep, como 3-2-1-1 sdo eficientes para excitar a aeronave
em uma largura de banda maior e possuem design simples,
permitindo a identificacdo mais ampla de derivadas de
estabilidade e controle. Com isso, a manobra do tipo 3-2-1-1
para a entrada no comando de profundor, foi escolhida para
excitar o aeromodelo na regido préxima a frequéncia natural
de short-period, como sugerido em Jategaonkar (2006). A
frequéncia apresentada pela aeronave Piper J3 em questéo,
apos simulacdo no software XFLRS5, foi de aproximadamente
2,2 Hz.

A manobra 3-2-1-1 tem caracteristicas de excitar modos de
frequéncias mais altas e de rapida dispersdo de energia. Na
Fig.5(a) é apresentado o comportamento da velocidade da
aeronave, frente a aplicacdo da manobra 3-2-1-1 no comando
de profundor, conforme Fig.5(b), para diferentes larguras de
pulso A;. Sendo que esta varidvel foi definida inicialmente
partir de (3.1), sugerida por Jategaonkar (2006).

A= 0,3/fc 3.1

Onde,

fc — Frequencia natural de short — period em Hz
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Fig.5 — (a) Variagdo da velocidade VT, (b) Entrada de
comando de profundor do tipo 3-2-1-1

Conforme mostrado no gréfico anterior da Fig.5(a), para 0s
valores de A.> 0,3/fc a aeronave é excitada no modo
Phugoidal, representado pela linha vermelha, pois a
velocidade tende a apresentar variacdes relevantes e com um
tempo de amortecimento acima de 30s (Jategaonkar, 2006).
Com isso, o valor de A, foi ajustado até o valor proximo ao
sugerido pela equacéo (3.1), levando a aeronave para 0 modo
de short-period.

A Fig.6, apresenta a estrutura implementada no software
MatLab/Simulink para introduzir as entradas de comando de
arfagem (3,) e manete de aceleracdo (1), via comunicacdo
UDP para software X-PLANE:
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Fig.6 — Simulacdo do voo via comunica¢do UDP
MATLAB/SIMULINK e X-PLANE



3.2 Aquisicéo dos dados (Measurements)

O processo de identificacdo de aeronaves de pequeno porte,
como o aeromodelo Piper J3, apresenta muitos desafios, pois
sofrem maior influéncia de distlrbios atmosféricos, conforme
Simmons, Mcclelland e Woolsey (2019). Com isso, no
estagio atual deste trabalho, a aquisicdo dos dados medidos,
foi obtida diretamente pelo software X-PLANE, onde foi
possivel realizar as simulagdes em ambiente controlado, sem
influéncia de ventos e outros fatores externos. O arquivo de
dados de saida, zj, foi criado automaticamente apos cada
simulacdo de voo e os dados foram depurados para 0 uso
posterior no software de identificagio OEM, em ambiente
MATLAB/SIMULINK.

A aeronave foi controlada no simulador X-PLANE, sendo
escolhidas as condi¢bes de voo, trimado, reto e nivelado.
Conforme a velocidade e altitude utilizadas na simulagéo no
software AVL, realizada em Ferreira, Sato, Oliveira, (2019).

3.3 Estimacao de parametros e otimizacao (Methods)

Para a estimacdo dos parametros a partir do método do erro
de saida, OEM, foi estudado e implementado o algoritmo
apresentado no diagrama da Fig.1, que se baseia no método
de Méxima Verossimilhanca (Maximum Likelihood) e
redugdo da funcdo de custo J(B,R), utilizando o método de
LM, conforme softwares apresentados por Jategaonkar
(2006).

Assim como apresentado em Du (2011), o vetor de
pardmetros adimensionais © para a condicdo inicial, foi
obtido em simulagdo através do software Athena Vortex
Lattice (AVL), conforme Tabela 2, e a distribuicdo de massas
e obtengdo da matriz do tensor de inércia foram realizadas no
software XFLR5. A Fig. 7 apresenta a interface visual
apresentada pelo software XFLR5 ap6s a modelagem 3D, das
principais superficies do Piper J3 e a tabela com a
distribuicdo de massas dos componentes que compdem a
estrutura da aeronave.

Tabela 2 - Coeficientes aerodindmicos Piper J3 escala 1/6 -
Simulagdo em AVL (Ferreira, Sato e Oliveira, 2019)

15m/s
1,15¢°
Cuo 0,521490
Cra 4,788994
Cuq 6,738960

Condigdes \
voo trimado o

Derivadas de

estabilidade e Coo 0,078140
controle Cmo 0
longitudinais Com 20.962892

Crq | -7.537593
Coee | -0,662327

Mass (g) x (m) vy (m) z (m) Description

1 500,000 0,020 0,000 0,000 Battery

-0,250 0,000 0,000 Motor, Helice, Frame

0,140 0,000 0,000 Electronic board

4 830,000 0,080 0,000 0,000 Fuselage

5 0,000 0,000 0,000

Fig. 7 — Modelagem 3D e distribui¢fo de massas para a
aeronave Piper J3 escala 1/6 em XFLR5 (Ferreira, Sato,
Oliveira, 2019)

Com o0 objetivo de testar a robustez do método de
identificacdo OEM, foram implementados dois vetores de
saidas do modelo matematico conhecido, sendo que a um dos
vetores, foi atribuido um ruido de medida do tipo branco com
intensidade de 50dB. A tabela 3 apresenta os resultados
obtidos.

Tabela 3 - Coeficiéntes aerodinamicos Piper J3 escala 1/6 -
Simulacdo em AVL e OEM

Parametros | Valor inicial Identificado Identificado
(¢] /Sem Ruido /Com Ruido

Cuo 0,52149 0,48738 0,47975

Cru 4,788994 3,80010 3,80152

Ciq 6,738960 5,75909 5,29818

Coo 0,07814 0,08018 0,07772

Cro 0 0,00032 0,00231

Coa -0,962892 -1,33440 -1,30937

Crg -7,537593 -10,7772 -10,7198

Cuve -0,662327 -0,95333 -0,95955

Mesmo ap6s a introducdo do ruido de medida, como
observado na tabela 3, o0 método OEM apresentou pequenos
desvios tanto para as varidveis referentes as for¢as, quanto as
referentes ao momento angular.

4. RESULTADOS OBTIDOS

A tabela 4 mostra os valores estimados do vetor dos
pardmetros © obtidos com a implementacdo do algoritmo
OEM, para a identificacdo do aeromodelo Piper J3, quando
excitado em modo de short-period. Conforme apresentado em
Fisher (2017), pode-se verificar a qualidade do vetor ©
através do critério de Cramér-Rao (CR%), o qual é calculado
através de (3.2). Para valores de CR < 20%, apds a
identificacdo de um modelo em espaco de estados, através de
valores simulados, pode-se considerar que o vetor de
parametros O é aceitavel.
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Pode-se verificar que os resultados do modelo identificado
através do método OEM, apresentam um comportamento
muito préximo ao modelo medido, contudo o modelo
identificado apresenta um fator de amortecimento menor.

Os resultados apresentados pela aeronave sdo caracteristicos
do movimento de periodo curto, short-period, no qual a
velocidade apresenta-se praticamente constante e o angulo de
ataque sofre um amortecimento réapido, conforme Nelson
(1998).

5. CONCLUSAO

A metodologia abordada neste trabalho se mostrou capaz
para a identificacio de uma aeronave ndo-tripulada de
pequeno porte, o aeromodelo Piper J3. Pois através da
modelagem 3D no software Xplane, foi possivel desenvolver
um modelo muito prédximo a aeronave real e obter dados
consistentes. Isso se confirmou ap6s os dados das saidas
medidas, serem submetidos ao método OEM. Para um
trabalho futuro pretende-se aprimorar a identificacdo do
modelo longitudinal e iniciar a identificacdo do modelo
latero-direcional.

O vetor © utilizado como “passo inicial” apresentou
resultados satisfatdrios, pois com este o algoritmo OEM
convergiu. Conforme apresentado na tabela 4, baseado no
critério de Cramér-Rao todos os pardmetros do vetor 6 estdo
com erro percentual abaixo do limite de 20%, demonstrando
que o modelo utilizado foi preciso. Pode-se ressaltar que,
para algumas derivadas de estabilidade, foram observadas
discrepancia e isso se deve principalmente a dificuldade em
se obter uma medi¢do adequada na regido de equilibrio.
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