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Resumo

A presente disserta�c~ao enquadra-se na miss~ao do Centro de Investiga�c~ao da Academia da For�ca A�erea

(CIAFA) e pretende complementar a ferramenta desenvolvida anteriormente em [1] para o ajuste dos

ganhos dos controladores longitudinais do piloto autom�atico Piccolo II. Inicialmente, s~ao analisadas as

principais referências no âmbito de identi�ca�c~ao de sistemas que permitem caraterizar a dinâmica longi-

tudinal de um Unmanned Aerial Vehicle (UAV).

Em seguida, s~ao analisadas as leis de controlo do movimento longitudinal do Piccolo II, referentes ao

controlo da altitude e da True Air Speed da aeronave. Uma vez que as estas n~ao s~ao disponibilizadas

pelo fabricante, interpreta-se a documenta�c~ao do Piccolo II e estuda-se a disserta�c~ao de mestrado [2],

que aborda o mesmo tema.

Adicionalmente, identi�cam-se os modelos da dinâmica longitudinal, que juntamente com as leis de

controlo caraterizam a estrutura de controlo do Piccolo II, dos quais se apresentam as respostas estimadas

pelos modelos computacionais em compara�c~ao com as obtidas atrav�es do simulador de voo do Piccolo II.

Por �m, com base na t�ecnica Root Locus e na ferramenta computacional Optimization-Cased Control

System Design, procede-se para o ajuste dos ganhos do Piccolo II referentes ao movimento longitudinal.

Atrav�es das simula�c~oes realizadas com o software do Piccolo II, ap�os o ajuste dos ganhos da lei de controlo

do leme de profundidade, registaram melhorias na ordem dos 50% nos tempos de resposta da aeronave, e

de 66% na oscila�c~ao da mesma, comparativamente aos ganhos pr�e-de�nidos do Piccolo II. Este resultado

evidencia o potencial de contribui�c~ao deste trabalho para a melhoria da seguran�ca e e�ciência do voo das

aeronaves do CIAFA.

Palavras Chave

Piccolo II, ajuste dos ganhos, identi�ca�c~ao de sistemas, UAV, leis de controlo, dinâmica longitudinal
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Abstract

This dissertation addresses the mission of the Centre of Investigation of the Air Force Academy (CIAFA)

and complements the tool that was previously developed in the reference [1] to tune the gains of the

automatic pilot system Piccolo II. In addition, it intends to provide more information about system

identi�cation to estimate the computational models which characterize the longitudinal dynamics of a

UAV, with the intention of systematizing the process of tuning of the gains of the controllers of the

automatic pilot system Piccolo II.

First and foremost, the control laws of the longitudinal dynamics of the automatic pilot Piccolo II

are studied in relation to the altitude and the True Air Speed control as well as the gains which belong

to both the control laws. Since the control laws have not been made public by the manufacturer, the

documentation of Piccolo II and the work in [2] are analysed in order to make up for the unavailability

of the control laws

Secondly, the models of the longitudinal dynamics, which characterize the control structure of the

Piccolo II together with the control laws, are identi�ed using system identi�cation techniques. Moreover,

the estimated models and the recorded dynamics are compared and contrasted.

Finally, the Root Locus and Optimization-Cased Control System Design are implemented, making

way for the tuning of the gains of the Piccolo II with regard to longitudinal movement. Signi�cant

improvement in the performance of the UAV Arcturus T-15 is also shown.

Keywords

Piccolo II, tuning of gains, system identi�cation, UAV, control laws, longitudinal dynamics
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4.3 Diagrama de blocos para os parâmetros� e, q, � e h, adaptada de [3], . . . . . . . . . . . 63

4.4 Compara�c~ao entre oaVRate da telemetria com o calculado, . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64

4.5 Compara�c~ao entre oaVRate da telemetria com o calculado pela Fun�c~ao de Transferência

(FT) (4.6). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66

4.6 Esquema da estrutura de controlo da altitude (h). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 68

4.7 Compara�c~ao entre a raz~ao de subida (VRate ) registada pela telemetria e a determinada

pela estrutura de controlo da altitude (h). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70

xii



4.8 Compara�c~ao entre a altitude (h) registada pela telemetria e a determinada pela estrutura

da altitude ( h). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

4.9 Plano de voo e respetivoswaypoints. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72

4.10 Compara�c~ao entre a raz~ao de picada (q) atual e a determinada pela estrutura de controlo. 72

4.11 Compara�c~ao entre a acelera�c~ao (aVRate ) atual e a determinada pela estrutura de controlo. 72
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� Ângulo de derrapagem (graus)
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1.1 Enquadramento

Desde a antiguidade que o Homem, inspirando-se nas aves, sonhou conseguir alcan�car e descobrir o c�eu.

Ap�os v�arias tentativas e v�arios projetos, como os desenhos de m�aquinas voadoras de Leonardo da Vinci

(1452-1519), s�o em 1783 �e que se conseguiu navegar pelo c�eu atrav�es de um bal~ao de ar quente (ver [9]).

Come�cou assim a avia�c~ao atrav�es de aeronaves \mais leves do que o ar". Em 1903, deu-se o primeiro

voo propulsivo protagonizado por Orville (1871-1948) e Wilbur Wright (1867-1912), conhecidos como os

Wright Brothers . Desde ent~ao, com todo o conhecimento adquirido nos s�eculos anteriores, com a evolu�c~ao

do transporte a�ereo e com as duas guerras mundiais a impulsionar o mundo aeron�autico, a avia�c~ao tem

crescido exponencialmente. Os voos passaram de meros metros para voos intercontinentais, de breves

segundos para horas e as aeronaves come�caram a desempenhar miss~oes de v�arias naturezas.

Com o avan�co tecnol�ogico no mundo aeron�autico, surgiram aeronaves aut�onomas n~ao tripuladas, de-

signadas porUnmanned Aerial Vehicle (UAV), usualmente de menores dimens~oes que as aeronaves con-

vencionais e capazes de realizar miss~oes de variadas ��ndoles, desde o patrulhamento e vigilância mar��tima

(ver [10]), passando pela monitoriza�c~ao de incêndios rurais e 
orestais (ver [11]), seguimento de alvos

(ver [12]), at�e investiga�c~ao cient���ca. Deste modo, os UAV's permitem eliminar v�arios riscos para o ser

humano presentes nas mais variadas miss~oes, como a perda de vidas humanas, o cansa�co da tripula�c~ao,

a exposi�c~ao a substâncias t�oxicas e radioativas e a elementos da natureza agressivos (ver [13] e [14]).

Mais recentemente, os UAV's têm sido desenvolvidos com o objetivo de serem totalmente aut�onomos

e capazes de realizar miss~oes apenas com a supervis~ao de um operador com reduzido controlo sobre

a aeronave. Consequentemente, �e necess�aria a existência de um piloto autom�atico e�ciente, capaz de

substituir o controlo humano e de desempenhar todos os controlos necess�arios no decorrer das miss~oes.

O Centro de Investiga�c~ao da Academia da For�ca A�erea (CIAFA) (ver [15]) desde a sua cria�c~ao, em

2009, tem participado no desenvolvimento, e investiga�c~ao associadas a UAV's e, juntamente com outras

entidades nacionais e internacionais, tem-se envolvido em v�arios projetos de interesse para a defesa

nacional, nomeadamente o Projecto de Investiga�c~ao e Tecnologia em Ve��culos A�ereos N~ao-Tripulados

(PITVANT) (ver [16]), o Protection of European Borders and Seas through Intelligent Use of Surveillance

(PERSEUS) (ver [17]), o Network Enabled Cooperation System of Autonomous Vehicles(NECSAVE)

(ver [18]), o Sistemas Inteligentes de Suporte ao Conhecimento Situacional Mar��timo Baseados em Ve��culos

A�ereos n~ao Tripulados (SEAGULL) (ver [19]) e o TROANTE (ver [20]), entre outros..

Atualmente, o CIAFA tem dois projetos de investiga�c~ao e desenvolvimento em curso. Em primeiro

lugar, o projeto VOAMAIS (ver [21]), cujos parceiros s~ao o Centro de Investiga�c~ao Naval (CINAV) e o

Instituto de Sistemas e Rob�otica do Instituto Superior T�ecnico de Lisboa (ISR/IST), o qual pretende

desenvolver novas metodologias para a dete�c~ao e seguimento de alvos marinhos e terrestres atrav�es de

imagens a�ereas. Em segundo, o projeto FIREFRONT (ver [22] e [23]) tem como principais colaboradores

a UAVision (ver [24]) e o ISR/IST (ver [25]), procura apoiar o combate a incêndios rurais, tornando os
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processos de dete�c~ao da localiza�c~ao e previs~ao da progress~ao de incêndios mais expedito.

Na �area de investiga�c~ao, desenvolvimento cient���co e de instru�c~ao de operadores de UAV's, o CIAFA

possui v�arias aeronaves n~ao tripuladas, como o ANTEX-X02 Alfa 07 (ver [1]), que possui como piloto

autom�atico o Piccolo II da empresaCollins Aerospace(ver [26]). Esta disserta�c~ao pretende estudar este

piloto autom�atico e melhorar o seu desempenho, contribuindo desta forma para a miss~ao do CIAFA.

1.2 Motiva�c~ao e Objetivo

O piloto autom�atico Picollo II possui uma estrutura de controlo interna que lhe permite gerar e processar

os comandos de referência (e.g. velocidade, altitude e planos de voo). Estes comandos podem ser pr�e-

carregados na estrutura de controlo atrav�es de um plano de voo ou s~ao enviados em tempo real por

um operador atrav�es da ground station. Por sua vez, estes comandos provocam altera�c~oes na dinâmica

(estados) atrav�es das de
ex~oes das superf��cies de controlo. No entanto, por vezes a aeronave n~ao se possui

um comportamento desejado, o qual �e necess�ario ajustar a estrutura de controlo do piloto autom�atico.

O Piccolo II disp~oe de uma funcionalidade que permite alterar os parâmetros do controlador (ga-

nhos) de forma a melhorar a reposta da aeronave aos comandos de referência. Por�em, o fabricante

Collins Aerospaceapenas fornece a descri�c~ao dos ganhos (ver [27]), n~ao incluindo a estrutura de controlo

implementada no Piccolo II , tornando o ajuste destes parâmetros num processo moroso e exigente anali-

ticamente. Atualmente, este ajuste �e um processo moroso e iterativo realizado com base na experiência

dos militares do CIAFA, n~ao havendo, portanto, um m�etodo sistematizado.

Esta disserta�c~ao d�a sequência ao trabalho realizado previamente na disserta�c~ao de mestrado \Desen-

volvimento de Ferramenta Computacional para Ajuste Autom�atico de Controladores em Ve��culos A�ereos

N~ao Tripulados (ver [1]), na qual foi elaborada uma ferramenta computacional para ajustar os ganhos da

estrutura de controlo do Piccolo II relacionados com o movimento lateral da aeronave. Uma vez que a

referência anterior n~ao abordou o controlo do movimento longitudinal, referentes ao controlo da altitude

e do True Air Speed (TAS), neste âmbito, a presente disserta�c~ao focar-se-�a na estrutura de controlo

do movimento longitudinal do piloto autom�atico Piccolo II , tendo como principal objetivo aumentar

a e�ciência e simpli�car o processo de ajuste de ganhos, completando a ferramenta elaborada para o

movimento lateral desenvolvida em [1].

1.3 Contribui�c~oes

Esta disserta�c~ao visa sistematizar o processo de ajuste de ganhos do movimento longitudinal da estrutura

de controlo do piloto autom�atico Piccolo II , complementando desta forma a ferramenta desenvolvida

em [1].
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Em primeiro lugar, a partir da an�alise da documenta�c~ao dos ganhos das leis de controlodo Piccolo II

(ver [27]) e do estudo do trabalho realizado em [2] sobre o mesmo assunto, validou-se a lei de controlo do

leme de profundidade (� e) e validou-se parcialmente a lei de controlo dothrottle (� t ).

Em segundo, identi�caram-se os modelos do estados longitudinais controlados pelo leme de profundi-

dade que possibilitam a carateriza�c~ao da dinâmica de umUAV .

Seguidamente, atrav�es dosoftware Simulink (ver [28]), implementou-se a lei de controlo e o modelo

dinâmico longitudinal em malha fechada com realimenta�c~ao de estados.

Por �ultimo, com recurso �a aplica�c~ao Control System Designs(ver [29]) do Simulink ajustaram-se

os ganhos do piloto autom�atico Piccolo II , onde se veri�caram melhorias signi�cativas da resposta da

aeronave a comandos impostos em simula�c~ao. Para al�em disso, de�niu-se um procedimento sistematizado

para o ajuste dos ganhos que �e transversal a outros pilotos autom�aticos.

1.4 Estrutura

A presente disserta�c~ao de mestrado �e composta por 6 cap��tulos que ir~ao ao encontro da realiza�c~ao dos

objetivos referidos.

O Cap��tulo 1 introduz e contextualiza o tema e enquadra-o na realidade da For�ca A�erea Portuguesa

(FAP). Referem-se os objetivos e as necessidades para a realiza�c~ao deste trabalho e as contribui�c~oes que

o mesmo procura produzir.

No Cap��tulo 2 apresenta-se uma breve revis~ao das mat�erias cient���cas relacionadas com o controlo de

sistemas e, principalmente, com a identi�ca�c~ao e estima�c~ao de modelos que caraterizam a dinâmica de

aeronaves.

O Cap��tulo 3, em primeiro lugar, descreve os diferentes modos de voo doPiccolo II que controlam

a altitude ( h) e a velocidade (TAS). Seguidamente, apresentam-se e validam-se as respetivas leis de

controlo que comandam o leme de profundidade (� e) e o throttle (� t ).

Relativamente ao Cap��tulo 4, numa primeira fase, este apresenta o processo adotado para estimar o

modelo que permite caraterizar os estados longitudinais da aeronave e, de seguida, valida-se o mesmo em

malha fechada, utilizando a lei de controlo validada no Cap��tulo 3.

No Cap��tulo 5, carateriza-se a resposta do piloto autom�atico Piccolo II a um comando de raz~ao de

subida (VRate cmd ), de altitude ( hcmd ) e durante um plano de voo, considerando o sistema em malha

fechada anteriormente validado. De seguida, procede-se ao ajuste dos ganhos da lei de controlo do leme

de profundidade (� e) com a �nalidade de melhorar o comportamento da aeronave em simula�c~ao. Desta

forma, apresenta-se uma metodologia sistem�atica para a�nar os ganhos da lei de controlo.

Finalmente, o Cap��tulo 6 conclui esta disserta�c~ao apresentando os principais resultados obtidos, bem

como as contribui�c~oes que a mesma pretende oferecer �a FAP e �a comunidade cient���ca. Ser~ao tamb�em

referidas propostas para trabalhos futuros que esta disserta�c~ao poder�a proporcionar.

4



2
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O presente cap��tulo apresenta a revis~ao de literatura realizada no âmbito da disserta�c~ao, dividindo-se em

quatro sec�c~oes. Em primeiro lugar, a Sec�c~ao 2.1 exp~oe a estrutura de controlo doPiccolo II . Seguidamente,

na Sec�c~ao 2.2 apresentam-se, de uma forma geral, as descri�c~ao dos estados da cinem�atica longitudinal de

uma aeronave. De seguida, a Sec�c~ao 2.3 apresenta os conceitos te�oricos para a identi�ca�c~ao de sistemas

e o seu processo. Al�em disso, s~ao apresentados os v�arios modelos utilizados nesse mesmo processo, bem

como as fun�c~oes de custo que usualmente s~ao aplicadas para estimar os modelos. Ainda inclu��dos na

mesma sec�c~ao, ser~ao expostos exemplos de aplica�c~oes no mundo aeron�autico. Por �ultimo, a Sec�c~ao 2.4

aborda de forma breve a tem�atica de ajuste dos ganhos da lei de controlo.

2.1 Estrutura de Controlo do Piloto Autom�atico Piccolo II

A estrutura de controlo do Piccolo II pode ser simpli�cada pela Figura 2.1, onde se destacam três

componentes: as entradas de comando (ucmd ), o ciclo de controlo e os sensores ou modelo da aeronave

(ver [1]). A execu�c~ao de um ciclo de controlo envolve as etapas descritas nos par�agrafos em seguida.

Figura 2.1: Estrutura de Controlo do Piccolo II , adotada de [1]

Em primeiro lugar, têm-se as entradas de comando da aeronave (ucmd ) que imp~oem uma referência

para a aeronave seguir. De seguida, o comando da aeronave (ucmd ) �e comparado com o estado atual da

aeronave (ureal ), resultando o erro de seguimento (ver [1]):

uerr = ucmd � ureal : (2.1)

Por sua vez, o erro de seguimento (uerr ) �e processado pela lei de controlo do piloto autom�atico que a

partir do erro de seguimento (uerr ), calcula a de
ex~ao da superf��cie de controlo (� s).

De seguida, essa de
ex~ao altera o estado real da aeronave (ureal ) que, por sua vez, �e medido pelos
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sensores da aeronave ou �e calculado por um modelo da dinâmica da aeronave. A Sec�c~ao 2.3 e o Cap��tulo

4 extendem-se com mais detalhe sobre estima�c~ao dos modelos da dinâmica.

Por �ultimo, o novo estado real ir�a atualizar o erro de seguimento, fechando desta forma o ciclo de

controlo, cujo objetivo �e diminuir o erro de seguimento at�e que este seja nulo (ver [1]). Para adequar

a resposta da aeronave �as entradas de referência durante deste ciclo, �e necess�ario ajustar os parâmetros

(ganhos) das leis de controlo.

2.2 Estados da Dinâmica Longitudinal da Aeronave

A aeronave �e um sistema dinâmico que pode ser representado por equa�c~oes n~ao-lineares. No entanto,

devido �a di�culdade em trabalhar com este tipo de equa�c~oes, estas s~ao tipicamente simpli�cadas em

equa�c~oes lineares e o movimento da aeronave �e usualmente desacoplado em modos lateral e longitudinal

(ver [3]). A presente disserta�c~ao apenas se ir�a focar no movimento longitudinal.

Geralmente no mundo aeron�autico, para descrever os estados (posi�c~ao e atitude) de uma aeronave,

utilizam-se dois sistemas de referência: o referencial da aeronave (body) e o referencial local terrestre

(ver [30]). O referencial da aeronave, tem a sua origem no centro de gravidade da aeronave (cg), com o

eixo xb no sentido do nariz, o eixoyb perpendicular a xb e apontando no sentido da asa direita, e o eixo

zb perpendicular a ambos, dado pelo produto externo entrexb e yb, como se veri�ca na Figura 2.2. Por

sua vez, a origem do referencial terrestre encontra-se num ponto de referência da superf��cie terrestre, com

o eixo xe orientado para o Norte, o eixoye para Este e o eixoze a direcionado para baixo. Tendo em

conta estes dois referenciais, o vetor velocidade da aeronave, em rela�c~ao ao referencial terrestre, pode ser

descrito no referencial da aeronave comoVa = [ u v w] e a sua velocidade angular como! = [ p q r]. Por

sua vez, a orienta�c~ao relativa entre os dois referenciais �e tipicamente descrita na literatura [30] recorrendo

aos ângulos deEuler [� �  ], onde � corresponde ao ângulo de rolamento,� ao ângulo de picada e ao

ângulo de guinada.

Figura 2.2: Representa�c~ao esquem�atica dos estados da aeronave, adaptada de [3].
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Deste modo, a dinâmica longitudinal de uma aeronave pode ser descrita pelo seguinte vetor de estados

(ver [31]):

x =

2

6
6
6
6
4

u
w
q
�
az

3

7
7
7
7
5

; (2.2)

ondeu �e a velocidade longitudinal, w �e a velocidade vertical, q �e a raz~ao de picada/pitch rate, � �e o ângulo

de picada/pitch e az �e a acelera�c~ao no eixozb da aeronave. A raz~ao de picada (q) descreve o movimento

da aeronave em torno do eixo lateral (yb)

Uma vez que as aeronaves se deslocam em rela�c~ao �a massa de ar, a orienta�c~ao do seu vetor velocidade

(Va), pode n~ao coincidir com a orienta�c~ao do eixoxb. No caso particular do movimento longitudinal,

a diferen�ca angular entre a dire�c~ao dexb e velocidade da aeronave �e dada pelo ângulo de ataque (� ),

conforme ilustrado na Figura 2.3. Por conseguinte, o ângulo de incidência (
 ) �e a diferen�ca entre o ângulo

de picada (� ) e o ângulo de ataque (� ).

Figura 2.3: Representa�c~ao do ângulo de picada (� ), do ângulo de ataque (� ) e do ângulo de incidência (
 ),
adaptada de [4].

Al�em disso, a Figura (2.3) representa as for�cas aerodinâmicas que atuam numa aeronave | a sus-

tenta�c~ao/ lift (L ), o peso da aeronave/weight (W ) e a for�ca de resistência aerodinâmica/drag (D) |, a

for�ca propulsiva/ thrust (T) e a velocidade da aeronave (Va).

Por �ultimo, as entradas do movimento longitudinal s~ao a de
ex~ao do leme de profundidade (� e) e a

varia�c~ao do throttle (� t ). A Figura 2.4 representa o sentido positivo da de
ex~ao do leme de profundidade

(� e), sendo que, quando o� e �e positivo, o nariz da aeronave desce e vice-versa.
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Figura 2.4: Representa�c~ao do referencial do leme de profundidade (� e), adaptada de [3].

Deste modo, ap�os estudados os estados da aeronave, ir~ao-se abordar t�ecnicas de identi�ca�c~ao de

sistemas que permitem encontrar modelos matem�aticos, que atrav�es das entradas e sa��das do sistema,

caraterizam a sua dinâmica.

2.3 Identi�ca�c~ao de Sistemas

Nesta sec�c~ao ser�a abordado o processo de identi�car o modelo do sistema em estudo, neste caso a aeronave,

decisivo para totalizar o ciclo de controlo apresentado na Sec�c~ao 2.1.

Deste modo, a identi�ca�c~ao de sistemas �e um processo que permite construir modelos matem�aticos de

sistemas dinâmicos com parâmetros desconhecidos. Atrav�es de medi�c~oes do comportamento dos sistemas,

este processo �e fundamental para conhecer qualquer sistema f��sico observ�avel. Esta �area foi desenvolvida

para desenhar sistemas de controlo fundamentados em modelos matem�aticos e tem sido utilizada no

âmbito da biologia, da medicina, da economia, da engenharia e do mundo aeron�autico (ver [32]).

Tradicionalmente, os modelos dinâmicos das aeronaves s~ao determinados analiticamente, os quais s~ao

caraterizados por um conjunto de parâmetros, nomeadamente derivadas de estabilidade e parâmetros

f��sicos da aeronave. Por sua vez, o c�alculo destes parâmetros requer a realiza�c~ao de testes exaustivos

em simula�c~ao computacional e ensaios em voo, tornando este processo bastante dispendioso e demorado

(ver [6]).

Com o avan�co do processamento computacional, a identi�ca�c~ao de sistemas engloba, na atualidade,

t�ecnicas onde atrav�es do input e dooutput, �e poss��vel encontrar o modelo dinâmico que melhor se aproxima

ao comportamento real do sistema. Al�em disso, �e poss��vel incluir conhecimentoa priori do sistema, de

forma a melhorar o desempenho do modelo.

Uma aeronave �e um exemplo de um sistema com entradas e sa��das, como se veri�ca na Figura 2.5.

Esta ser�a excitada por entradas de controlo, que por sua vez ser~ao as superf��cies aerodinâmicas: a de
ex~ao

dosairlerons (� a) para o controlo do ângulo de rolamento (� ), o leme de profundidade (� e) para o controlo

de picada (� ), a de
ex~ao do rudder (� r ) para o controlo de guinada (r ) e o throttle (� t ) que controla o

TAS (ver [5]).
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Figura 2.5: Aeronave como um sistema de entradas e sa��das, adaptada de [5].

Atrav�es de ensaios em voo e de simula�c~oes computacionais �e poss��vel caraterizar a resposta dinâmica da

aeronave a comandos das superf��cies de controlo. Esta resposta ir�a re
etir-se nos estados que caraterizam a

dinâmica da aeronave: velocidades translacionais, velocidades angulares, atitudes da aeronave, acelera�c~oes

lineares e os ângulos aerodinâmicos, conforme ilustrado na Figura 2.5 (ver [5]). Atrav�es destes estados

geram-se os modelos da aeronave.

O processo de identi�ca�c~ao de sistemas envolve as seguintes premissas fundamentais (ver [32]):

ˆ O verdadeiro estado do sistema dinâmico �e determin��stico;

ˆ �E poss��vel modelar os princ��pios f��sicos que sustentam o sistema dinâmico;

ˆ �E poss��vel realizar experiências espec���cas;

ˆ Existem dados da sa��da e da entrada do sistema.

A primeira e segunda premissa relacionam-se uma com a outra. Ambas sugerem que os sistemas

analisados podem ser descritos por modelos matem�aticos, n~ao sendo por isso sistemas ca�oticos em que

a rela�c~ao entre as entradas e as sa��das s~ao imposs��veis de serem descritas atrav�es de leis f��sicas. Est�a

tamb�em impl��cito que, em condi�c~oes ideais e para v�arias simula�c~oes repetidas, a an�alise das observa�c~oes

resultam no mesmo modelo estimado.

Quanto �a terceira, esta sugere que �e necess�ario realizar experiências espec���cas e ajustadas para cada

caso, de modo a excitar v�arios modos da dinâmica do movimento, tornando-o mais robusto.

Por �ultimo, a quarta premissa a�rma que s~ao necess�arios os dados das entradas e das sa��das, obtidos

diretamente por sensores ou indiretamente atrav�es de rela�c~oes com outras vari�aveis conhecidas. Os sinais

de entrada devem ser utilizados com especial aten�c~ao, uma vez que ir~ao afetar todo o restante processo.

Se o sistema n~ao for excitado o su�ciente, ent~ao o modelo do mesmo n~ao ter�a dados su�cientes para
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