IVAN OLIVEIRA TARIFA

MODELAGEM DINAMICA E CONTROLE DE
AERONAVES MULTIRROTORAS COM CONFIGURACAO
TILT ROTOR PARA TRANSPORTE DE LIQUIDOS

Lo

UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA
FACULDADE DE ENGENHARIA MECANICA
2022



IVAN OLIVEIRA TARIFA

MODELAGEM DINAMICA E CONTROLE DE AERONAVES
MULTIRROTORAS COM CONFIGURACAO TILT ROTOR PARA
TRANSPORTE DE LIQUIDOS

Dissertacao apresentada ao Programa
de Pés-graduacdo em Engenharia Mecanica da
Universidade Federal de Uberlandia, como parte dos
requisitos para a obtencdo do titulo de MESTRE
EM ENGENHARIA MECANICA.

Area de concentracdo: Mecanica dos Sélidos e

Vibragoes.

Orientador: Prof. Dr. Roberto Finzi Neto

Uberlandia - MG
2022



Ficha Catalografica Online do Sistema de Bibliotecas da UFU
com dados informados pelo(a) proprio(a) autor(a).

T186
2022

Tarifa, Ivan Oliveira, 1993-

Modelagem Dinamica e Controle de Aeronaves
Multirrotoras com Configuracdo Tilt Rotor para
transporte de liquidos [recurso eletrdnico] / lvan
Oliveira Tarifa. - 2022.

Orientador: Roberto Mendes Finzi Neto.

Dissertacdo (Mestrado) - Universidade Federal de
Uberlandia, P6s-graduacdo em Engenharia Mecénica.

Modo de acesso: Internet.

Disponivel em: http://doi.org/10.14393/ufu.di.2022.432

Inclui bibliografia.

Inclui ilustracdes.

1. Engenharia mecanica. I. Finzi Neto, Roberto Mendes
,1974-, (Orient.). Il. Universidade Federal de
Uberlandia. Pds-graduacédo em Engenharia Mecénica. lll.
Titulo.

CDU: 621

Bibliotecarios responsaveis pela estrutura de acordo com o AACR2:
Gizele Cristine Nunes do Couto - CRB6/2091
Nelson Marcos Ferreira - CRB6/3074




UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA

Coordenacdo do Programa de Pds-Graduagao em Engenharia Mecanica
Av. Jodo Naves de Avila, n2 2121, Bloco 1M, Sala 212 - Bairro Santa Ménica, Uberlandia-MG, CEP 38400-902
Telefone: (34) 3239-4282 - www.posmecanicaufu.com.br - secposmec@mecanica.ufu.br

ATA DE DEFESA - POS-GRADUACAO

Programa de

Pés-Graduagdo | Engenharia Mecénica

em:

Defesa de: Disserta¢do de Mestrado Académico, n? 616, PPGEM
H

Data: 31/08/2022 Hora de inicio: 14:05 ora de 16:30
encerramento:

Matriculado 11541 5emco13

Discente:

N

F)me do Ivan Oliveira Tarifa

Discente:

Titulo do Modelagem Dindamica e Controle de Aeronaves Multirrotoras com Configuragao Tilt-Rotor para

Trabalho: Transporte de Liquidos

Area de - Mecanica dos Sélidos e VibragGes

concentragdo:

Linha fje Dinamica de Sistemas Mecanicos

pesquisa:

Projeto de

Pesquisa de

vinculacdo:

Reuniu-se por meio de videoconferéncia a Banca Examinadora, designada pelo Colegiado do Programa de
Pés-graduacdo em Engenharia Mecéanica, assim composta: Professores Doutores: Francisco José de Souza
- FEMEC/UFU; Neusa Maria Franco de Oliveira - ITA; e Roberto Mendes Finzi Neto - FEMEC/UFU,
orientador do candidato.

Iniciando os trabalhos o presidente da mesa, Dr. Roberto Mendes Finzi Neto, apresentou a Comissdo
Examinadora e o candidato, agradeceu a presenca do publico, e concedeu ao Discente a palavra para a
exposicao do seu trabalho. A duracdo da apresentacdo do Discente e o tempo de arguicdo e resposta
foram conforme as normas do Programa.

A seguir o senhor(a) presidente concedeu a palavra, pela ordem sucessivamente, aos(as)
examinadores(as), que passaram a arguir o(a) candidato(a). Ultimada a arguicdo, que se desenvolveu
dentro dos termos regimentais, a Banca, em sessao secreta, atribuiu o resultado final, considerando o(a)
candidato(a):

Aprovado.

Esta defesa faz parte dos requisitos necessarios a obtengao do titulo de Mestre.

O competente diploma serd expedido apds cumprimento dos demais requisitos, conforme as normas do
Programa, a legislacdo pertinente e a regulamentacdo interna da UFU.

Nada mais havendo a tratar foram encerrados os trabalhos. Foi lavrada a presente ata que apds lida e
achada conforme foi assinada pela Banca Examinadora.



I ") Documento assinado eletronicamente por Roberto Mendes Finzi Neto, Professor(a) do Magistério
JE' tl’ Superior, em 31/08/2022, as 16:32, conforme hordrio oficial de Brasilia, com fundamento no art. 69,

' i § 19, do Decreto n? 8.539, de 8 de outubro de 2015.
-

e|l Documento assinado eletronicamente por Neusa Maria Franco de Oliveira, Usuario Externo, em
5 tly 31/08/2022, as 16:33, conforme hordario oficial de Brasilia, com fundamento no art. 62, § 12, do

assinatura

| eletrénica Decreto n? 8.539, de 8 de outubro de 2015.

-
e|| Documento assinado eletronicamente por Francisco José de Souza, Professor(a) do Magistério
- tly Superior, em 31/08/2022, as 16:33, conforme hordario oficial de Brasilia, com fundamento no art. 69,

assinatura

| eletrénica § 19, do Decreto n? 8.539, de 8 de outubro de 2015.

Referéncia: Processo n? 23117.063757/2022-16 SEl n2 3877890



AGRADECIMENTOS

Ao Prof. Dr. Roberto Mendes Finzi Neto pela orientacdo e apoio durante todo o processo

e confianca no meu trabalho;

A minha esposa Maristela Medina Faria pelo suporte durante todo tempo, principalmente nas

férias e épocas festivas que meu foco precisou ser concentrado nesta dissertacao;

A minha familia que sempre esteve ao meu lado;

A todos os integrantes do LAA-UFU durante minha passagem principalmente o Felipe Machini

que teve grandes contribuicoes para este trabalho;

A Mateus Amarante que além de ter sido colega no LAA-UFU me ajudou a iniciar a carreira

profissional na drea da robdtica;



Vil

Tarifa, 1. O., Modelagem Dinamica e Controle de Aeronaves Multirrotoras com Con-
figuracao Tilt Rotor para transporte de liquidos. 2022. 97 f. Dissertacdo de mestrado,

Universidade Federal de Uberlandia.

RESUMO

O uso de aeronaves para aplicacao de pesticidas estd se tornando cada vez mais comum nos dias
atuais, principalmente os multirrotores, em razao de sua precisdo e versatilidade. A aplicacdo
de defensivel agricola pode ser representada por uma massa liquida que compde grande parte do
peso da aeronave, ocasionando uma variacdo do centro de massa durante o voo, assim como
o efeito de sloshing . Estruturas poderem ser inseridas no recipiente para mitigar esses efeitos,
no entanto, um controle robusto permite tanto a economia de espaco quanto a diminuicao de
custo. Assim, um dos objetivos deste trabalho foi o desenvolvimento de um modelo unificado
de simula¢ao de transporte de liquido em conjunto com a dindmica de uma aeronave multirrotor
através de cédigos abertos de facil uso, para possibilitar o desenvolvimento e testes de diferentes
leis de controle. Além disso, utilizou-se tilts na aeronave multirrotor para investigar o seu efeito
no transporte de carga liquida, juntamente com a influéncia do sloshing na dinamica de voo da
aeronave pela interacao fluido estrutura. Este trabalho possui dois experimentos de simulagao,
sendo um, a comparacdo com resultados experimentais para uma caixa com fluido submetida a
aceleracOes externas e o outro a comparacao de controle da aeronave com e sem a caixa de fluido.
No primeiro, foi observado que apesar de algumas simplificacoes feitas no modelo, os valores de
pressao na parede se assemelham aos existentes experimentais. Para o segundo, foi realizado um
experimento com entrada step, e nele foi possivel observar a influéncia do sloshing , na dindmica
de voo da aeronave.

Palavras Chave: Multirotor, FLIP, Fluid-Dindmica, LQR, Tilt
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Tarifa, I. O., Dynamic modelling and control using Multirotors UAV with Tilt Rotors for

liquid cargo transport 2022. 97 f. Master Thesis, Universidade Federal de Uberlandia.

ABSTRACT

The use of aircraft for pesticide application is becoming increasingly common nowadays, especi-
ally with multirotors, due to their precision and versatility. The application of defensibles can be
represented by a liquid mass that makes up a large part of the aircraft weight, making the center
of mass change during flight, as well as creating the sloshing effect. Structures can be inserted
into the container to mitigate these effects. However, robust controls can save space and money.
Thus, one of the objectives of this work was the development of a unified model of simulation
of liquid transport together with the dynamics of a multirotor aircraft through easy-to-use open
codes, to enable the development and testing of different control laws. In addition, tilts were
used in the multirotor aircraft to investigate their effect on liquid cargo transport, along with the
influence of sloshing on the aircraft’s flight dynamics by fluid-structure interaction. This work
has two simulation experiments: one being a comparison with experimental results for a box with
fluid subjected to external accelerations and the other a comparison of aircraft control with and
without the fluid box. In the first one, it was observed that despite some simplifications made
in the model, the pressure values on the wall had similar behaviour to the existing experimental
ones. For the second, an experiment with step input was carried out, and it was possible to

observe the influence of sloshing on the aircraft’s flight dynamics as well as the tilts.

Palavras Chave: Multirotor, FLIP, Fuid-dynamics, LQR, Tilt
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CAPITULO |

Introducao

Os VANT's (veiculos aéreos n3o tripulados) foram utilizados, inicialmente, para fins
militares, e com o passar do tempo se popularizaram e passaram a ser utilizados em diversas
fungdes como reconhecimento de terrenos, espionagens, sendo utilizados até mesmo para enviar
mensagens.

Diversos avancos tecnolégicos permitiram a popularizagao do uso de VANT's em apli-
cacoes civis de baixo custo.Como desdobramento desta popularizagdo no Brasil, houve uma regu-
lamentac¢&o editada pela ANAC (ANAC, 2017) que determina os requisitos gerais para aeronaves
nao tripuladas entre outros assuntos, como a limitacdo de peso, carga e altitude maxima.Esta
normatiza¢do ocorreu através do Regulamento Brasileiro de Aviacdo Civil Especial n® 94/2017
(RBAC-E n® 94/2017), tendo sido aprovada pela Resolugdo N° 419, de 2 de maio de 2017 que é
complementar as normas de operacdo de drones do Departamento de Controle do Espaco Aéreo
(DECEA), bem como da Agéncia Nacional de Telecomunicages (ANATEL).

Esta regulamentacao prevé, como regra, a impossibilidade de voo completamente auto-
nomo da aeronave, sendo que, todo voo deve ter um piloto responsavel. Entretanto, para ativida-
des rurais e militares existem excecoes, possibilitando a autonomia, assim em vista da possibilidade
de completa autonomia da aeronave, a sua estabilidade é de extrema importancia, ja que impedira
a perda de controle da aeronave, bem como evitard o dano a pessoas e bens mdveis e imdveis.

A disseminagdo de VANT's de menor porte, os chamados MAV's (Micro Aerial Vehi-

cles), estd crescendo ao longo dos Ultimos anos. Porém, a baixa autonomia deste tipo de aeronave



€ um problema para sua utilizacdo, assim algumas linhas de pesquisas mais recentes propdoem
métodos de recarga automdtica (JUNAID e colab., 2016) e métodos de propulsdo hibrida.

Insta ressaltar que para aplicacdes civis aeronaves mais compactas, versateis e com
menor custo sdo de grande interesse e importancia. Dessa forma, nota-se um aumento da
demanda de MAV'’s no mercado mundial, bem como brasileiro. Dessa forma, surge a necessidade
de aeronaves mais eficientes e com melhor relagdo de empuxo/consumo, sendo a sua estabilidade
e autonomia um dos grandes focos na area de controle.

O Berasil, por se tratar de um pais com uma agroindustria muito forte, apresenta grande
necessidade de tecnologias para esta area, principalmente no uso de pesticidas (PIMENTEL,
2009). Neste sentido, o uso de VANT's na agricultura vem se popularizando em fun¢des que vao
desde a coleta de dados (i.e. georeferenciamento), quanto execu¢3o de tarefas de precisdo, bem
como no caso da aplicagdo localizada de pesticidas, (XUE e colab., 2016).

No entanto, na literatura cientifica poucos estudos sio encontrados a respeito dos
VANT'’s multirrotores auténomos para aplicacdo de pesticidas. A dificuldade, conforme ressaltado
por FAICAL et al, (2017) é a necessidade da adaptagdo do controle para o sistema dindmico
completo.

O aumento da necessidade de producdo costuma refletir no crescimento do consumo de
pesticidas. [Pimentel (2009)) estima que, a época, o mundo utilizava 3 milhdes de toneladas anuais
de pesticidas e, ainda sim, 40% (quarenta por cento) de todas as planta¢des eram destruidas por
pragas agricolas.

Pesquisas recentes avancam para viabilizar e otimizar os projetos destas aeronaves
para aplicagbes em operagdes civis que exigem maiores requisitos de autonomia e alcance, melhor
manobrabilidade, menor custo operacional, melhor relacdo entre energia desprendida por massa de
carga util transportada, dentre outras. Além disso, distintas técnicas de controles e estabilizacao
estdo sendo investigadas para avaliar a sua robustez frente as perturbacdes externas, ruidos nos
sensores e possiveis incertezas no modelo (MALACHIAS MARQUES e colab., 2017).

Em relacdo a aplicacdo dos pesticidas, um dos principais problemas é a falta de precisao.
Existem duas formas principais de aplicacdo de pesticidas, quais sejam, a terrestre e a aérea. A
primeira é mais precisa, porém mais lenta e necessita de espaco para passagem dos veiculos. Ja

a segunda, normalmente exige um piloto e é feita de maiores altitudes, o que diminui a precisao.



Por exemplo, com o uso de uma aeronave de asa fixa pilotada, o pesticida é espalhado por grandes
areas nao afetadas localmente pela praga que se quer combater. Além disso, ha riscos de poluicao
do meio ambiente e contato com humanos, o que é extremamente prejudicial.

Assim, o uso dos VANT's autonomos sao extremamente interessantes, pois eliminam a
presenca do piloto, permitem uma menor altitude de voo e, no caso das aeronaves multi-rotores,
ainda existe uma maior manobrabilidade que impacta diretamente na precisdo da aplicacdo dos
pesticidas.

Vale ressaltar que, com a utilizacao dos VANT's ha a otimizacdo na aplicacao de
pesticidas, tendo em vista que esta modalidade possibilita a utilizacdo da quantidade efetivamente
adequada para o controle das pragas nas lavouras. Tal situacao favorece ndo apenas a preservacao
ambiental,evitando a contaminacado do solo, do ar e até mesmo de pessoas, como também traz
beneficios econdmicos aos produtores rurais que evitam o desperdicio dos pesticidas, o que implica
em um menor custo para producdo.

Ocorre que, a aplicagdo de pesticidas com VANT's apresenta um inconveniente, qual
seja, aproximadamente 40% (quarenta por cento) do peso dessas aeronaves é o inseticida, que
consiste em um fluido incompressivel dentro de um reservatoério.

A qualidade (precisdo e volume) do processo de aplicagdo dos pesticidas estd intrinseca-
mente relacionada a eficiéncia do controlador da aeronave. Este controlador também necessita se
adaptar a diferentes condicGes de voo onde, no caso do pesticida, a variabilidade estd relacionada
ao comportamento dinamico do liquido, chamado de “sloshing”.

Modelagem numéricas e uma andlise comparativa e detalhada de controle para trans-
porte de carga ainda s3o escassos na literatura, principalmente, incluindo o efeito de sloshing. A
literatura apresenta diferentes tipos de controle para “tilt rotors”, como os lineares proposto por
Rajappa et al, (2015); Badr et al, (2016); Oosedo et al, (2015) e ndo lineares (D'’AMATO et
al, 2016; KENDOUL et al, 2005; RAJAPPA et al, 2015), mas o uso em transporte de carga,
principalmente liquida, é escasso e resultados experimentais sdo dificeis de encontrar, se ndo
inexistentes.

Dessa forma, um dos objetivos desta pesquisa é o equacionamento da dinamica da
aeronave e simulacdo fluido-dindmica do recipiente com liquido, que terd a viscosidade des-

considerada dado toda a metodologia de modelagem escolhida, para a implementacao de uma



simulacdo capaz de unir estes dois modelos, tendo em mente a necessidade de um menor tempo
de solucdo para no futuro possibilidade do uso de hardware-in-the-loop.

O segundo objetivo é o estudo da influéncia do tilt em um recipiente com liquido no
controle da aeronave, junto a influéncia da carga. A aeronave que serd utilizada neste traba-
lho tera como base o modelo idealizado no LAA-UFU(Laboratério de Aeronaves Autdnomas da
Universidade Federal de Uberlandia) onde tem um eixo sem a presenca de rotores com tilt e
outro com, utilizando um controlador também j4 trabalhado no LAA-UFU por [Machini| (2018) o
LQR(Linear Quadratic Regulator), para tal uma simplificagcdo seré feita de que o fator de empuxo
das hélices sera bem maior que o arrasto sofrido por elas, de maneira a facilitar o controle e focar
os resultados nos efeitos da carga liquido e na influéncia do tilt.

Destaca-se que, o trabalho terd como foco uma abordagem diferente dos trabalhos en-
contrados na literatura, de maneira a unir a simulacao do liquido a da aeronave se baseando em
cédigos abertos e dentro de um mesmo ambiente, dando importancia também a sua implemen-
tacdo em unidade de computagdo em paralelo(GPU's), para maior velocidade de processamento.
Vale ressaltar que durante o desenvolvimento deste trabalho no final de 2021, Li et al.| (2021))
publicou um artigo, com objetivos semelhantes, antes nao existente, na literatura, porém com
metodologia diferente e sem andlise da influéncia do tilt, mas que serd utilizado para comparacao

no capitulo [7

O trabalho apresentado sera dividido nos seguintes capitulos
e Introducao: Este capitulo onde discutimos a relevancia do estudo.
e Revisao bibliografica: Revisdo da literatura sobre os temas abordados nesse trabalho.

e Modelo da aeronave: Modelo dinamico da aeronave desconsiderando o fluido em um

primeiro momento, focando na presenca dos tilts.

e Simulacao do fluido: Apresentard um detalhamento do algoritmo utilizado para a simu-

lacdo do recipiente contendo fluido.

e Técnica de Controle: Discussao sobre a técnica de controle utilizada na aeronave com

Tilt



e Modelo Fluido-Aeronave: Apresentara o equacionamento utilizado para unir as equacoes

fluido-dinAmicas com a dindmica da aeronave.

e Analise dos resultados: Apresentard duas partes

— Comparacao dos resultados da simulacdo do fluido desenvolivda neste trabalho com

os da literatura

— Andlise do controlador utilizados na presenca de diferentes entradas

e Conclusao: Conclus3o dos resultados do trabalho e possibilidade de trabalhos futuros.



CAPITULO 1l

Revisao Bibliografica

2.1 Definicao e Configuracoes de MAVs

Como ja afirmado anteriormente os o uso dos VANTS tem se popularizado, eles apre-
sentam diferentes categorias, dentre elas os MAV's que consistem em aeronaves de menor porte,
bastante usado por civis.

Dentro da classe dos MAVs, ainda existem diversas configuracoes possiveis de aeronaves
que, dependendo do tipo de missdo a ser executada, tem suas vantagens e desvantagens.

De forma geral, as aeronaves multi-rotoras em geral podem ser divididas em dois gran-
des grupos: as mais pesadas e as mais leves que o ar. A Figura [2.1] apresenta uma classificacdo
geral das aeronaves proposta por |Bouabdallah| (2007)) que leva em considera¢do o principio de
voo e o tipo de propulsdo. A Tabela [2.I] compara aeronaves com diferentes principios de voo do
ponto de vista de miniaturizagdo. As caracteristicas foram apontadas por Bouabdallah| (2007) e,
a partir da tabela, conclui-se que as aeronaves com caracteristica VTOL (Vertical Take-off and
Landing), a qual inclui helicépteros e dirigiveis, tem maiores vantagens comparado aos outros
tipos de configuragdes quando analisadas globalmente (i.e.: considerando todos os critérios).
Estas vantagens se resumem na sua capacidade em executar voos verticais, pairados e em bai-
xas velocidades. A Tabela 2.1] ainda apresenta as configuragdes mais comuns de MAVs, tanto
nas aplicagOes industriais quanto nas linhas de pesquisas, além de apresentar as vantagens e

desvantagens de cada uma.



Dentro das configuragdes de VTOL, Bouabdallah| (2007)) ainda sugere que as aeronaves
multirrotoras e as coaxiais s3o aquelas que apresentam mais vantagens principalmente quanto
aos requisitos de controle, manobrabilidade e capacidade de carga, justificando o seu uso em
ambientes com limite de espaco. Porém, os multirrotores ainda levam vantagem na questdo de

simplicidade mecanica.

Aeronave
I
[ ]
Mais leves Mazis pesados
Que o ar que o ar
I—I—| I
[ ]
Mo ) Mao .
Motorizados Matorizados Motorizados Motorizados
I
J { L . | .
Balia Dirigivel Planador Avido Rotores Passaros
Autogiro VTOL
Multirroter Tandem Coaxial | Helicdptero

Figura 2.1: Classificacao geral de aeronaves

Aviao | Helicoptero | Passaro | Autogiro | Dirigivel
Custo energético 2 1 2 2 3
Custo de controle 2 1 1 2 3
Carga paga / volume 3 2 2 2 1
Manobrabilidade 2 3 3 2 1
Voo pairado 1 3 2 1 3
Voo em baixas velocidades 1 3 2 2 3
Vulnerabilidade 2 2 3 2 2
VTOL 1 3 2 1 3
Autonomia 2 1 2 1 3
Miniaturizacao 2 3 3 2 1
Uso em ambientes fechados 1 3 2 1 2
Total 19 25 24 18 25

Tabela 2.1: Comparacao pelo principio de voo (1=RUIM, 3=BOM)

A principal diferenca entre os multi-rotores e os helicépteros é que os primeiros utilizam
hélices com angulo de passo fixo e controlam sua posicao e atitude a partir da variagdo da
velocidade de rotacdo dos motores, enquanto os segundos os fazem mediante variacao do angulo

do passo de hélice Suicmez (2014)).



Os multi-rotores, por sua vez, podem ser classificados quanto a quantidade de rotores
presentes em sua estrutura sendo que as configuragdes mais comuns sdo: os bicépteros (2 rotores),
tricdpteros (3 rotores), quadcdpteros (4 rotores) e hexacdpteros (6 rotores), apresentados na
Figura[2.2] O acréscimo de rotores proporciona maior tragdo e maior empuxo fazendo com que

a aeronave tenha maior capacidade de carga.

Multirrotores

Bicopteros Tricopeteros Quadcopeteros Hexacopteros

—

http://shrediguette.blogspo  http:/fzeroquad.com™ http:/ fweww.directindustry.com;™
t.com.br*

hetp:/ ffpviab_com/forums*

Figura 2.2: Configuracao dos multirrotores quanto a quantidade de rotores

2.2 Tipo de atuadores em multirrotores

A forma mais simples de atuacdo dos multirrotores é através do controle da velocidade

de rotacdo de cada rotor, mantendo sempre os rotores fixos em relacdo a estrutura da aeronave

(Bouabdallahj, 2007)). Desta forma, o controle de atitude e posicdo da aeronave é feito a partir do

desbalanceamento de forcas gerada pelo rotor. Porém, este tipo de configuracdo n3o permite que
seja feito o controle de posicdo e atitude simultaneamente, problema conhecido como subatuacao

e, além disso a aeronave apenas é capaz de executar voo pairado quando estd na posi¢ao horizontal

com respeito ao referencial inercial (Badr et al., 2016)).

Existem vdrias estratégias que podem ser adotadas para otimizar o controle de aero-
naves multi-rotoras, no entanto para o controle da orientagdo do empuxo, existem apenas duas.

Uma delas ¢ utilizar um atuador acoplado as hélices de forma que elas tivessem angulo varidvel,

similar aos helicpteros convencionais. Em seu trabalho, |Cutler et al.| (2011) observou que, com




Configuracao

Vantagens

Desvantagens

Asa fixa (Trimble

Mecanica simples,
maior alcance e

Nao executa voos

UX35) Atonomia pairados
Mecanica
Helicéptero (Scout | Controlabilidade, compizfla&erotor
B1-100) manobrabilidade & ’
necessidade de um
rotor de cauda
Rotores coaxiais Geometria Aerodinamica
(Modlab) compacta complexa
Controlabiliadade,
Tandem aerodinamica Tamanho
(Dragonfly DP-6) :
simples
Manobrabilidade,

Multirrotor (0S4)

mecanica simples,
maior capacidade

Tamanho, alto
consumo energético

de carga
e ., Baixo consumo
Dirigivel fo .
energético, grande Tamanho, baixa
(VAIRDO i .
. autonomia e manobrabilidade
Brainbox)
alcance
Boa Mecanica
Passaro (Techject manobrabilidade, | complexa, controle
Dragonfly) geometria complexo, alto
compacta consumo energético
VTOL hibrido Voo pairado, maior
(Universidade de alcance e Mecanica complexa
Calgary) autonomia

Tabela 2.2: Configuracao de MAVS

esta configuracdo, a aeronave tem maior agilidade em suas manobras pelo fato do sistema ter
uma resposta mais rapida se comparado aos multi-rotores convencionais. Além disso, é possivel
executar voos invertidos e resolve o problema de saturacao dos motores quando sao solicitados
em manobras agressivas, porém ela apresenta uma mecanica mais complexa para sua construc¢ao.

A outra estratégia é o uso de tilt rotor que consiste na movimentacdo do rotor em

relacdo ao braco da aeronave, permitindo o voo pairado em diferentes orienta¢des. Explorando

essa estratégia, |Rajappa et al.| (2015) propde uma estrutura para um hexacéptero que explora
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de forma eficiente os sinais de entrada dos motores de forma que fiquem livres para rotacionar
em torno de seis eixos paralelos, dispensando o uso de atuadores extras, e os angulos de tilt sao
otimizados para cada tipo de trajetdria e os rotores podem ser ajustados antes do voo.

Ryll et al.| (2012) desenvolveram uma aeronave em que os rotores sdo capazes de
rotacionar em torno de um eixo que os conecta ao sistema de coordenadas nao inercial. A
movimentacdo dos rotores é feita a partir de atuadores fixos a extremidade dos bragos junto aos
mesmos.

O projeto de Hintz et al.| (2014) consiste em uma aeronave com 8 (oito) rotores, com
estrutura similar a um quadcoptero, em que 4 (quatro) deles estdo conectados por um brago de
forma que os bracos da aeronave podem movimentar-se em relacdo a seu corpo a partir de um
dnico atuador. Este tipo de configuragdo permite voos pairados com a aeronave a 90 (noventa)
graus em relacdo ao referencial inercial.

Badr et al.|(2016)) propdem uma configuragdo de tilt em que os rotores tem liberdade de
rotacionar em torno de um eixo perpendicular ao braco de fixacao dos rotores. Esta configuracdo
requer 1 atuador extra para cada rotor da aeronave.

Nos trabalhos com a configuracao de tilt rotor observou-se que, houve uma reducdo no
consumo energético da aeronave, é possivel controlar posicdo e atitude de forma independente, a
aeronave apresenta melhor manobrabilidade e é capaz de rejeitar perturbacdes externas, tornando-

se uma configuragdo interessante para avaliar o impacto de uma carga liquida na aeronave.

2.3 Modelagem dinamica

Esta secao estd dividida em duas partes: a primeira descreve a modelagem dinamica do
DRONE desconsiderando o movimento do fluido e a segunda descreve o modelo de deslocamento

do fluido.

2.3.1 Modelagem de uma aeronave multi-rotor com tilt

Uma aeronave multi-rotora é um sistema subatuado, dinamicamente instavel, com
seis graus de liberdade, sendo trés translacOes e trés rotagdes, que necessita de controle para

que possa executar um voo estavel (Fogelberg, 2013). As equages do movimento podem ser
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derivadas a partir da Segunda Lei de Newton (Fogelberg, [2013; |Suicmez, 2014; Valavanis, 2007)
em que é feito o somatdrio de todas as forcas e momentos aplicados na aeronave em relacdo a
um referencial inercial fixo na terra. A fim de simplificar a analise dos esforcos que atuam no
corpo, as equacoes podem ser escritas em relacdo a um referencial n3o inercial fixo ao corpo
que se relaciona com o referencial inercial a partir das matrizes de rotacao e os angulos de Euler
(Cook| 2013)).

No projeto desenvolvido por Machini| (2018) no LAA-UFU foi realizada a modelagem
de uma aeronave multi-rotor genérica com N rotores e a presenca de tilt, como mostrado na
Figura[2.3

Com base nos trabalhos de Huang et al.| (2009)) pode ser obtidos os esfor¢os presentes
na aeronave nas coordenadas locais (zp,yp,2p), que sdo apresentados na Tabela .

O conjunto de equacdes obtido é n3o linear e as forcas atuantes podem ser divididas
conforme ilustrado na Tabela [2.3| onde: ()}, é uma constante de arrasto da hélice proporcional a
velocidade de rotacdo («. ), J é o momento de inercia da hélice, m é a massa da aeronave, J
o momento de inercia da aeronave, ¢, 0 e 1) sdo os angulos de Euler que representam arfagem,
rolagem e guinada, respectivamente, [«,/3] sdo os dngulos de tilt como mostrado na Figura e

u, v e w a velocidade da aeronave em relacdo ao referencial n3o inercial fixo a aeronave.

Fonte Varidveis
Rotacao da hélice, flexao da pa Ch, 2
Mudanga na velocidade de rotacao da hélice J, Q)
Posigao do centro de massa m, g
Efeito Giroscopio na mudanga na orientacao do corpo rigido 1,0,
Efeito Giroscdpio na mudanca na orientagao do plano de rotacao da hélice J, Q.. 0,
Efeito giroscépio devido ao tilt Jw, B
Em todo o movimento da aeronave devido ao arrasto C,0,0,9,u,v,w

Tabela 2.3: Variaveis relacionadas as forcas presentes na aeronave

Assim, com as matrizes de transformac3do entre os eixos locais do motor, centro de
massa do UAV, e inerciais, os deslocamentos globais podem ser obtidos.

Com esse equacionamento é possivel realizar a simulacdo da resposta dinamica da
aeronave com um modelo simplificado para otimizagcdo do controle. A descricao desse conjunto

de equagles serd apresentada no capitulo [3]
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Figura 2.3: Esquema de multi rotor com tilt

2.3.2 Modelagem do deslocamento do fluido
Sloshing

"Sloshing"é um termo usado em inglés para designar qualquer movimento liquido com
superficie livre dentro de um recipiente. E causado por qualquer pertubacao em recipientes
parcialmente completos. Dependendo da perturbacao, a superficie livre pode realizar diferentes
tipos de movimento: planar, rotacional; simétrico, assimétrico; periddico, cadtico; dentre outros.
A gravidade exerce significativa influéncia neste movimento, sendo muitas vezes uma das principais
forcas externas direcionando o fluido.

O movimento de um liquido dentro de um recipiente tem infinitas frequéncias de
ressonancia, porém as normalmente excitadas sao as mais baixas devido ao movimento do veiculo.

Solugdes analiticas para obtencdo dessas frequéncias s3o limitadas a tanques de formatos mais

regulares como cilindrico, retangulares ou esféricos. Em |Raouf A. lbrahim| (2005)), formula¢des
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com os valores dessas frequéncias sdo demonstrados, e é possivel ver o quao complexas elas
podem ficar mesmo para simples geometrias.

Porém o desenvolvimento de solugdes analiticas para "sloshing’de grandes amplitudes
ndo estdo bem desenvolvidos, como explicitado por |Raouf A. Ibrahim| (2005)), devido a presenca
de nao linearidades, estas cargas podem ser muito importantes para dimensionar os esforcos
aplicados no recipiente, assim diferentes maneiras de representa-los devem ser estudadas.

Um dos modelos mais utilizados e simples na literatura para representar diferentes
tipos de fendomenos presentes no sloshing, é o pendular, que consiste em um ou mais péndulos
(depende do niimero de frequéncias que deseja representar) oscilando dentro de um recipiente e

descrevendo diferentes parcelas do fendmeno como mostrado na Figura [2.4]

1
(a) Modelo linear ;:H i

(b) Modelo nio linear e |

(c) Presenca de impacto o |

Figura 2.4: Representacao de diferentes modelos para sloshing

Na Figura [2.4] apresentada por [Raouf A. Ibrahim| (2005), pode-se observar diferentes

incorporacdes de ndo linearidades para o modelo de péndulo:

(a) Pequenas pertubacdes, aonde a superficie permanece planar com a movimentagdo, este

regime é equivalente a um péndulo com pequenas pertubacdes.

(b) Grandes amplitudes na oscilagdo, onde a superficies se deforma com o movimento, este

regime é equivalente a um péndulo com grandes pertubagoes.

(c) Forte n3o linearidade com mudancas associadas a bruscas mudancas de velocidade devido

a pressoes de impacto com o recipiente.
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Mesmo que os modelos de sloshing possam ser desenvolvidos utilizando modelos sim-
plificados a solucdo direta das equacdes de Navier-Stokes, apresentam mais acurdcia e incorporam
uma maior nao linearidade, como o de uma aeronave carregando uma carga liquida. Porém como
na literatura, as simulagdes unificadas, veiculo/carga liquida, utilizam em sua maioria modelos

simplificados, estes métodos serdo analisados na préxima secao.

2.4 Modelagem do sloshing

Varios tipos de modelos para o deslocamento do fluido estdo disponiveis na literatura.
O uso de CFD (“Computer Fluid Dynamcis”) pode ser aplicavel para a simulagdo de sloshing
como apresentado por Liu et al| (2016) e |Nicolsen et al.| (2017), em que o primeiro realiza
comparacao entre modelos de turbuléncia para representar com acuracia a movimentacao do fluido
e o segundo utiliza elementos finitos com coordenadas nodais absolutos para tentar representar
o comportamento global do deslocamento e os esforcos presentes na parede do recipiente.

Porém, devido a complexidade dos calculos nas metodologias mencionadas acima, mo-
delos simplificados foram desenvolvidos para representar o problema de sloshing sendo o mais
simples a combinacdo de massas, molas e amortecedores que ajustados os coeficientes, o com-
portamento do deslocamento do centro de massa do veiculo e as reacdes dos esforgos representam
a realidade, como pode ser visto em |Luo et al.| (2016).

Outra simplificagdo existente é apresentada por |Godderidge et al| (2012), onde a
dinamica do sistema é representada por um péndulo com amortecimento, que oscila em torno do
centro do container e suas propriedades podem ser retiradas através dos parametros do problema
(i.e. porcentagem de fluido, viscosidade, dimensdes do recipiente, etc.).

Um modelo mecanico equivalente mais recente para o problema em questido é apre-
sentado em Deng and Yue (2016) chamado de “moving pulsation ball model'(MPBM), onde
uma cavidade esférica contém em seu interior uma capsula esférica que gira livremente sempre
apresentando um ponto de contato e com seu raio variando ao longo do tempo.

Na Tabela é apresentada uma pontuacdo dos modelos em relacdo aos aspectos
de precisdo (menor erro em relagdo a experimentos), tempo de calculo (menor necessidade de

célculo para simulagdo do mesmo intervalo de tempo) e simplicidade do modelo (facilidade de
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awio | pesio | Tempede | Stkidsde | tunten,
e N
CFD 5 1 1 \/ e
Mass-Mola 1 ) 4
Péndulo 2 5) D
MPBM 3 5 4

Tabela 2.4: Comparacao de diferentes modelos de simulacao para sloshing

implementag3o).

Assim, como se faz necessario o uso de uma simulacdo mais precisa para resolver o

problema de deslocamento de fluido, métodos que utilizam de CFD se fazem necessarios, o foco

deste trabalho é integrar as suas solu¢des na dindmica da aeronave para a simulagao de maneira

a melhor reproduzir a realidade.

2.5 Dinamica dos fluidos

Atualmente com o avanc¢o das unidades de processamento grafico (GPUs) a possibi-

lidade de paralelizar caculos, mesmo aumentando o niimero de opera¢bes, vém atraindo pesqui-

sadores, pois o tempo de simulacdo pode cair consideravelmente ja que ele permite uma maior

escalabilidade.

Varios métodos estdo presentes na literatura onde cada um possui caracteristicas es-

pecificas, como os métodos de particulas (SPH, PIC , FLIP, entre outros) que através de uma
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analise lagrangina ou mista apresentam diferentes maneiras de resolver problemas hidrodindmicos.

Nas subsecGes a seguir os principais tipos de modelos utilizados para simula¢des fluido
dindmicas serdo apresentados, alguns trabalhos presentes na literatura utilizando esses modelos
serdo apresentados, além de seu equacionamento basico tanto para difusdo e advec¢ao, principais

fendmenos presentes no transporte de informagdo para fluidos.

2.5.1 Meétodo Smoothed Particle Hydrodynamics (SPH)

Segundo Katopodes and Katopodes| (2019) este método foi apresentado pela primeira
vez em 1977, ele ndo apresenta malha e as particulas carregam todas as informacdes do fluido.

O SPH demorou para ser refinado devido a tecnologias da época quando foi apresen-
tado, porém apresenta grande facilidade de implementacdo.Em 2012, |Yusuke| (2012) implementou
o SPH com menos de dez linhas de cédigo e mostrou que com as tecnologias atuais ele pode ser
amplamente usado para realizar simula¢Ges visuais de fluidos.

A variacao das propriedades do fluido é aproximada pela resolucao das equacoes de
Navier-Stokes junta a uma interpolacdo entre as particulas.

Segundo [Katopodes and Katopodes| (2019) o SPH se baseia na utilizagdo de fungdo
de base, onde através dela os estados(f) sdo aproximadas em um certo ponto do espago. Tendo
um certo ponto em uma posicdo x, as particulas em posicdo 2’ e , funcdo de base W e h o

tamanho da regiao de influéncia em relagdo ao ponto x:

f(x) = /Qf (X)W (x —x', h) dx’ (2.1)

Assim teremos a conservacao de massa para a particula i como:

Dp; Y
j=1

E a conservacdo de momento, para um fluido inviscito:

N
Du; pi | Dj

i J

Observando as equacgdes e pode se notar que dependendo da quantidade de
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particulas na regido, teremos uma mudanca nos estados, o que implica em problemas em regides

de contorno como apresentado por Katopodes and Katopodes| (2019).

2.5.2 Método utilizando elementos finitos

Uma técnica também presente na literatura sdo os elementos finitos, muito utilizada

na mecanica dos sélidos, e faz uso do principio variacional para reformular as equacdes parciais

de fluido-dindmica. Ao invés de resolver as equacdes diretamente, se procura uma solucdo para

o funcional associado ao problema.

Baseado nas funcoes de aproximacao linear:

é(l’) == NZCZ + Ni+1C'i+1

Tiy1 — T r — T
N =
(i )

Difusao,

d?C
D@ +Q(z) =0
L @C dC
0] = —/ D—— +Q(x) | 6Cdx + (D— - qL> C| =0
0 dx dx .
Em termos matriciais:
K;;iCy = [;

2 —1 Coy Q1 +4Q2 + Qs L%C1

-1 2 -1 C; | 1| Q2+4Qs+Qq 0

2 o - :

-1 2 Ch, Qn,—1+2Qn, —3

(2.4)

(2.5)
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E para adveccao teremos:

—0 (2.10)

e Le 1 . _ 1 dNJ B

n=

N 11 -1 1
/ N&dg_ (2.12)
11
2 1 C, 0 1 Cs
1 4 1 Cs z | -1 0 1 Csy
- 2.1
6 +2Le (2.13)
1 2 Cn,-1 -1 0 Cnp—1

Nicolsen et al.| (2017) utiliza este método para resolver o problema de sloshing em

caminhdes tanque.

2.5.3 Método de volumes finitos

Como explicitado por |[Katopodes and Katopodes| (2019), nesta metodologia ao invés
de procurar por uma aproximacdo a equacao diferencial, o método de volumes finitos se preocupa
a construir um esquema numérico baseado diretamente em uma conservacio de energia escalar.

A construcdo se baseia na seguinte ideia:

gt/CdQJr/q dS+/thdQ—O (2.14)
CZ+1 Cz Cz szl - o
D —

Observando a ideia apresentada no método de elementos finitos, onde é assumida a

conservacao de informagdo no elemento, sem nenhuma garantia, o método de volumes finitos
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Figura 2.5: Esquema de uma célula para volumes finitos

garante esse balanco localmente, permitindo uma conservacao global natural a solucao.

O método variacional em elementos finitos como mostrado na equacao[2.9|ndo garante
um balanco de energia entre elementos, o que ele afirma é a conservacdo de energia na solugdo
como um todo. Logo, embora muito usado para discretizagcdo de meios sélidos continuos, ele pode
trazer problemas para fluidos, pois a natureza do problema permite maiores descontinuidades na
construcao da equacao.

Este método é amplamente usado na literatura para resolver diferentes casos de escoa-
mento e estd fortemente presente em pacotes fechados como o Ansys, ele apresenta alta precisao,

estabilidade e convergéncia, porém tem alto tempo de processamento.

2.5.4 Meétodo Particle-In-Cell(PIC)

Como dito em |[Katopodes and Katopodes| (2019) com advento da computagdo grafica,
surgiu uma ideia de acompanhar as particulas, ao longo de seu movimento porém manter uma
estrutura de malhagem para identificar a localizagdo do fluido. Esta técnica ficou conhecida
como "Particle-In-Cell"(PIC), nela as existe uma malhagem que contém informac¢des do fluido,
como velocidades, massa e energia, que sao representadas também em particulas, levando a um
conceito lagrangiano, onde elas transportaram a informac3o de adveccdo e as quantidades sao
atualizadas na célula, como serd mostrado na préxima secdo.

Duas etapas estao presentes nesse método, a primeira que faz uso da malha, onde as
equacodes diferenciais sdo discretizadas e os estados do fluido sdo atualizados com excecdo da

adveccdo, e no final de cada iteracdo as particulas s3o deslocadas para realizar o transporte de
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massa.

Assim como ressaltado por Katopodes and Katopodes (2019)) essa metodologia retira
a concepc¢ao classica de particula, onde utilizando uma perspectiva lagrangina, as suas iteracoes
realizam todo o transporte de informacdo, neste caso elas podem ser consideradas somente
marcadores, levando a métodos conhecidos como (MAC)Marker-and-Cell.

Um problema que é importante ressaltar para o método MAC é a determinagdo de
onde os valores das propriedades sao considerados para a resolucao numérica nas células, pois
como serd discutido no capitulo [4] ele pode trazer problemas para escoamentos de altos valores
de frequéncia dependendo da escolha do passo.

O PIC pode ser representado basicamente pelas solu¢Ges das equacdes de Navier-Stokes
na malha que s3o resolvidas na malha através de uma concepc¢ao Lagrangiana, e para a advecgao
e possivel de obter:

oC

5 Va4 VC=V-(DVO) (2.17)

E na etapa puramente Lagrangina, onde se utiliza da movimenta¢do das particulas

para transporte de informacao:

Xnpew = Xold + VPAt (218)

Como ressaltado por |[Katopodes and Katopodes (2019), este método é incondicional-
mente estdvel, porém ja foi observado que o tamanho do passo de tempo deve ser conhecido
cuidadosamente para impedir que as particulas se desloquem miiltiplas células e cause alta difusao

numérica, uma proposi¢do feita por |Katopodes and Katopodes (2019) é:

Az = Lmaz Ay (2.19)

Considerando estes valores se o escoamento tiver gradientes menores, mesmo uma
baixa concentracao de particulas permite a obtencao de resultados préximos da realidade.
Importante ressaltar que segundo Brackbill et al.| (1988), a interpolagdo de propriedades

para a malha e depois no final do passo de volta para as particulas ¢ difusiva, e o uso de funcdes de
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interpolacdo para determinacdo desses valores de alta ordem, aumenta esta difusividade. Porém
se for utilizada a solucao de interpolacdo de ordem zero onde somente as particulas especificas
da malha tenham relevancia, a energia é transportada sem continuidade e pode trazer ruido.

Até o momento, sé se foi discutido a utilizacdo do método PIC para resolucdo do
escoamento utilizando MAC. Porém como dito por Brackbill et al.| (1988) este método apresenta
altos niveis de ruido, além de apresentar alta viscosidade numérica, principalmente ligado ao
método de interpolacdo das velocidades das particulas. Porém outros métodos estao presentes,
como o FLIP (Fluid-Implicit Particle), que serd apresentado por ter véarias implementacdes e
estudos na literatura(Bridson| 2018]).

O FLIP possui um equacionamento muito préximo do proposto no PIC, porém em sua
solucdo difere no método de interpolacao e na integracdo da posicao, que utiliza além das velo-

cidades nos nds, também a velocidade calculada das particulas como pode ser visto na equagao.

Xpew = Xotg + (VR4 V3L - VE) AL (2.20)

Um resumo do método de solucdo através do FLIP é apresentado por Katopodes and

Katopodes (2019):

1. As densidades no novo passo de tempo sdo determinadas, utilizando como base os valores

do passo anterior.
2. O valor da velocidade ¢ interpolado com base no posicionamento das particulas.
3. Os valores de pressio sao determinados.
4. As velocidades sdo calculados usando os valores atuais de pressao.

5. A velocidade dos marcadores é atualizada considerando as velocidades do passo de tempo

atual e do anterior da malha.

6. Os marcadores s3o deslocados para as suas novas posicoes considerando uma interpolagao

das velocidades nos nds.

7. Os valores de densidade e viscosidade sdo calculados baseados nas particulas dentro de

cada célula.
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8. As novas densidades s3o calculadas e a convergéncia é atingida quando esses valores ficam

estaveis.

9. Caso a convergéncia nao tenha sido atingida a pressao é recalculada e se retorna ao passo

3.

10. Retorno ao primeiro item para execu¢do do préximo passo

2.5.5 Resumo

Assim, apesar de existir métodos com mais acuracia como o de volumes finitos e com
maior facilidade de implementagdo como o SPH, devido a sua escalonabilidade e uma implemen-
tac3o inicial feita pela Nvidia©, dentro de uma pIataforma(Unreal©) que possui também uma
modelagem genérica de multi-rotores, o método de FLIP foi escolhido para realizar a simulagdo

da dinamica dos fluidos.

2.6 Técnicas de controle

Diferentes técnicas de controle sdo apresentadas na literatura tanto para UAVs quanto
para aeronaves ou veiculos que apresentem o problema de sloshing. Do ponto de vista de controle,
as aeronaves multirrotoras s3o sistemas dinamicamente instdveis e por isso hd a necessidade de
inserir controladores em malha fechada para que o voo seja possivel. Diversas estratégias de con-
trole foram propostas e comparadas tanto para garantir a estabilidade da aeronave (reguladores)
quanto para operagdes de voo auténomo (rastreadores).

Em geral, as estratégias de controle podem ser classificadas em lineares e n3o lineares.
Uma vez que as equag¢des do movimento dos multirrotores sao nao lineares, é necessario que as
equacdes sejam linearizadas em torno de um ponto de operagdo (trimagem) para que as técnicas
de controle sejam aplicadas. Dentre as técnicas de controle lineares as mais conhecidas sao
PID (Proportional Integral Derivative) que se trata de um controlador SISO (Single Input Single
Output) e LQ (Linear Quadratic) que se trata de um controlador multiestado. Em Bouabdallah
(2007)),essas duas técnicas de controle sio comparadas quando aplicadas na estabilizagdo de uma

bancada de teste com 3 graus de liberdade (arfagem, rolagem e guinada). Estes controladores sdo
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também empregados para rastreamento de trajetdéria em Raffo et al. (2008)), onde sdo comparados
resultados experimentais e simulados.

Para a execucdo de voos autonomos, os controladores lineares apresentam algumas
limitacGes pois a simplificacdo e linearizacdo do modelo dindmico acarreta na omissdo de alguns
fendmenos nao lineares que podem afetar significativamente o comportamento dindmico da aero-
nave Kendoul et al. (2005).Além disso, existem problemas de incerteza de pardmetros, saturagdo
dos atuadores, ruidos e perturbacOes externas que atuam na planta. Logo, faz-se necessario
adotar estratégias de controladores mais robustos como as nao lineares.

Considerando o problema de sloshing como um péndulo invertido discutido na secao
anterior, [Faust et al. (2017) apresenta um controle adaptativo com aprendizado refor¢ado que
limita a oscilagdo da carga, podendo ser aplicado no caso de sloshing.

Em Sangheon Lee Dipak Kumar Giri| (2017)) um controle linear PID é apresentado para
controlar o efeito da variacdo do centro de massa, levantando a possibilidade de utilizagdo de um
controle LQR para estabilizacdo do sistema, porém os autores levantam a necessidade de criacio
de um controle adaptativo para diminuir o efeito de “sloshing” sem desestabilizar o sistema.

Este trabalho terd como foco o uso do LQR para controle da aeronave, dado o seu uso
ja ter sido desenvolvido e validado por |Machini| (2018)) para aeronaves com tilts, porém, no seu
equacionamento o fluido ndo serd considerado e o efeito dessa adicao sera analisado no capitulo
7l

E vélido ressaltar que a literatura carece de resultados experimentais e simulados para o
transporte de carga liquida em UAV principalmente considerando o sloshing Sangheon Lee Dipak

Kumar Giri| (2017)), o que torna ainda mais relevante o objeto de estudo deste trabalho.



CAPITULO 11l

Modelo da aeronave

Neste capitulo serd apresentado como a aeronave foi modelada. Primeiramente foi feita
a simulag3o utilizando o modelo apresentado por Machini (2018), que possui um equacionamento
explicito das forcas aplicadas na aeronave, e permite uma melhor compreensido da sua resposta
além de uma maior facilidade para otimizacao do controle.

Em seguida, um modelo mais complexo, com a presenca de sensores, atuadores e uma
metodologia mais genérica. Ele serd implementado através da uso do AirSim®, que serd descrito

nas secoes a seguir.

3.1 Modelo simplificado

O modelo simplificado consiste na solucao das equacdes dindmicas da aeronave utili-
zando métodos de integracio numéria, como o Range-Kutta, presentes no Matlab©e apresentado
por [Machini| (2018)).

Na figura [3.1] o modelo de aeronave apresentado possui motores com direcdo varidvel
através do uso de tilt's, tanto paralelos quanto perpendiculares ao braco da aeronave resultando

em esforcos de diferentes direcdes.
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Figura 3.1: Modelo de aeronave apresentado por Machini (2018)

3.1.1 Forgas aplicadas na aeronave

Segundo Machini (2018) os principais esforgos presentes em uma aeronave sdo: Em-

puxo, Arrasto, Gravidade e efeito giroscépio, que serdao descritos nas proximas secdes.

Figura 3.2: Angulos de tilt e dos bragos apresentado por Machini (2018)

A figura mostra os angulos de tilt presentes no equacionamento a seguir, onde:
1. a: Representa a rotacdo perpendicular ao braco da aeronave
2. (3: Representa a rotacdo paralela ao braco da aeronave
3. v: Representa o angulo do braco da aeronave

A tabela [3.1] apresenta o significado das varidveis utilizadas nesta seg3o.
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Variavel Definicao
1 Coeficiente de empuxo do
rotor
Q; Velocidade do rotor i
n=4 Numero de rotores
[ Tamanho do braco
o Posigao do centro de
gravidade
K, Coeficiente de arrasto da
aeronave
b Coeficiente de torque para
do rotor
g Gravidade
0.6, 0 Orientacao da aeronave em
T X,y,z respectivamente
Momento de inércia da
JawsTyys Sz aeronave

Tabela 3.1: Lista de parametros para o quad-rotor com configuragao de tilt variavel

Empuxo

O empuxo é a forca gerada devido a rotac3o da hélice, que é proporcional a velocidade

22, como mostrado nas equacdes abaixo:

Sy (sin () sin (B;) + cos () sin () cos (B;)) k2
Fompuzo = | Y7, (= cos () sin (B;) + sin (v;) sin (o) cos (53;)) kQ? (3.1)
S cos () cos () K2

E o torque,

>l (1A} — 20 A}) kO
TEmpuzo = Z?:l (—ZB,Ll + ZCgBil) /{ZQ? (32)
>

" (le (i) A? = 1s (1) BE) k2
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onde,

A% = sin ; cos q; cos G; (3.3)
B} = cos; cos o cos f3;
A? = sin~y; sin a; cos f; — cos ; sin 3;

B? = cos v; sin o cos 3; + sin ; sin 3;

Arrasto

O arrasto é a resisténcia do ar devido a deslocamento da aeronave, ele ndo é muito
significante em baixas velocidades, porém pode trazer grandes diferencas na presenca de pertur-

bacdes causadas pelo deslocamento de ar.

—kdxu

FRO = —kgl = | —kgyv (3.4)
—k‘dzw

E os torques,

Sy —sign (Q;) (sin () sin (8;) + cos (v;) sin (o) cos (5;)) bQ22
tp = Sor, —sign (€) (— cos (7;) sin (5;) + sin (7;) sin () cos (5;)) b2 (3.5)
S —sign (€;) cos (o) cos (5;) b2

Gravidade
E a forca de campo presente em todo corpo na superficie terrestre, e a maior parte da

energia gasta nos rotores s3o para resistir a este esforco.

mg sin 6
T
Fﬁacvs = (RIB) FQISLE = | —mgsing¢cosh (3.6)

—mg cos ¢ cos
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Efeito giroscépico

Este efeito esta presente devido a presenca do grau de liberdade de rotacao nos rotores

Z:'Lzl Tlt]szz
Toyro = | Y1y Todmi (3.7)
S Ts— (4 Q) (s () s (Bi) + ¢ (i) s (i) ¢ (Bi)) TmiS

Tal que,
)
o= (= (el it P) clae(8) + (~sla) + R) (s ()5(8) + c(sae(5) )

3.1.2 Equagdo dindmica do sistema

Com os esforcos presentes na aeronave, as equacdes do sistema podem ser obtidas
e resolvidas utilizando solvers j& presentes no MATLAB, a equag¢do dinamica para os esforcos

lineares presentes na aeronave s3o:

i — Rv+ Quw
- ->BCS -BCS
m U—Pw+RU :TBCS+FD +Fgra’u (39>
w— Qu+ Pv

Para os angulares:

JuaP + QR (J.. — J,)
JyyQ+ PR(Jyp — J..) | =71 +7c+7r (3.10)
TR+ PQ (1, — Jo)
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Considerando a transformacdo entre as coordenadas do corpo e as fixas como:

cosfcosty singsinfcosy — cospsiny  sin ¢ siny + cos ¢ sin 6 cos Y
w= | cosfsinty cos¢pcos) + singsinfsinty cos@sinfsini) — sin ¢ cos © (3.11)

—sin 6 sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 6

A modelagem simplificada utilizando o trabalho de (2018) pode ser represen-

tada no diagrama 3.3

Controlador

Velocidade dos rotores
Estado

Aeronave com

> Esforgos > 6 graus de
liberdade

Figura 3.3: Diagrama da modelagem dinamica simplificada utilizando MATLAB

O modelo simplificado n3o apresenta a influéncia dos sensores, e foi construido es-
pecificadamente para a utilizacdo de Drones com tilt, sua importancia vem na possibilidade de
utiliza-lo para uma comparacao intrinseca com o modelo mais genérico e complexo implementado

no AirSim@e parametrizacdo do controle.

3.2 Modelo Airsim

Este modelo desenvolvido pela Microsoft©permite o uso de diferentes tipos de sen-
sores para modelar a dindmica da aeronave. Uma das ideias desse framework é de permitir a
utilizacdo de controladores comercias como o PX4 para realizar Hardware-In-The-Loop de forma
mais préxima a realidade, em concordancia os objetivos desse trabalho.

Para o nosso estudo, a aeronave presente no laboratério foi inserida no AirSim®@como
mostrado na figura [3.4

E importante ressaltar que na figurao hardware montado ndo contém tilt pois ainda
ndo foi incorporado fisicamente a aeronave experimental, mas ja estd presente na simulagdo no

AirSim®



Figura 3.4: Hardware da aeronave (i esquerda), modela AirSim@(a direita), desenho da

aeronave abaixo

Parametro Valor
Numero de rotores 4
Massa 0.9
Inércia em x 0.008
Inércia em y 0.008
Inércia em z 0.013
Coeficiente de arrasto | 4.8e-3
Tamanho do brago 0.180
Altura do tilt 0.10

Tabela 3.2: Parametros do multirrotor
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Os componentes da simulagdo foram idealizados no AirSim@considerando a estrutura

do hardware de uma aeronave multirrotor(placas, ESCs, rotores, etc) e a nomenclatura utilizada

aqui terd o mesmo padrao do cédigo fonte, de maneira a garantir a possibilidade do leitor consultar

se necessario.

Na aeronave, os seguintes componentes estao presentes:

e FlightEstimator: Utiliza os valores dos estados da aeronave para representar as saidas dos

sensores

e Controller: Implementacdo da lei de controle que utiliza os valores de estados e retorna os

comandos de controle.

e Mixer: Elemento de regulagem para a saida do controlador, representando as limita¢des

fisicas dos atuadores
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E para o os célculos dos esforgos e estados, tem-se os seguintes elementos:

e PhysicsEngine: Utilizagao da segunda lei de newton para calculo das aceleracao e integracao

das equacoes diferenciais.

e PhysicsBodyVertex: Interface para aplicagdo dos esforcos na aeronave(rotores e fluido),

que serd transportada para o centro do corpo.

e Multirrotor/Physicsbody: Implementacdo das forcas aplicada no multi-rotor de maneira

através dos PhysicsBodyVertex.

Estado

Upynm
Estimado

Controller FlightEstimator

Figura 3.5: Ilustracao dos componentes da aeronave com a fisica do sistema

Os componentes sdo representados na figura onde é possivel de observar que a
estrutura do AirSim@permite a simulagcdo de sensores(IMUs, barémetros) etc, para estimagdo
do estado. Além disso, tem-se uma melhor representacdo fisica do funcionamento tanto da lei
de controle, quanto do sinal enviado aos atuadores, que no caso em estudo consiste em ESCs
que recebem um sinal PWM para ser enviado aos rotores. Uma abstracdo do equacionamento
presentes nos componentes é apresentado na tabela [3.3

Pela tabela é possivel observar algumas generalizacdes possiveis no AirSim®. Pri-
meiramente, temos uma saturacdo do sinal realizada pelo Mixer, que representa a velocidade
maxima permitida pelo motor, atrelado também a um torque maximo. Em segundo lugar temos
um estimador de estado, que permite a simulacao de sensores, como j4 citado anteriormente, e

por ultimo temos a lei de controle utilizada, que neste trabalho serd o LQR discutido nas secdes



32

Nome Simbolo Equacao
Mixer Upwm 1 Se Upuwm > 1
Upwm = S Upwm  S€ Upm < 1 & Upym, > 0
0 Se Upym < 0
FlightEstimator S S =F(95)
Control Upwm Upwm = F(e, S, w)

Tabela 3.3: Equacgoes para os componentes presentes no AirSim®@

futuras. Todos esse elementos representam a simulacdo do hardware utilizado no AirSim®. No

caso deste trabalho vale ressaltar que:

S=9

Upwm = LQR(e, S,w) (3.12)

Como n3do estad presente a simulacao de sensores, o estado é obtido diretamente da
fisica. Além disso, o controlador é o LQR.
O modelo de fisica utilizado no AirSim@é representado na figura[3.6] o equacionamento

pode ser visto na tabela [3.4}

5,
PhysicsBody PhysicsEngine
(MultiRotor)
Esforgos
S‘!‘ i

Figura 3.6: Visao geral da fisica

A fisica presente no AirSim@mostrada na figura apresenta uma formulacao Newto-
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niana onde os esfor¢os sdo calculados em cada né e trasportados para o centro de gravidade(Bc¢)

da aeronave. Um resumo do equacionamento e mostrado na tabela [3.4]

Nome Simbolo Equacao
PhysicsEngine S+t AL gy gttet
S = At

Tabela 3.4: Equacoes para o modelo fisico presente no AirSim®@

Na tabela é possivel observar que a solugdo da EDO consiste em um sistema
numérico explicito de segunda ordem.
Em sequéncia tem-se a figura que mostra o modelo da aeronave presente no

AirSim@que sera utilizado neste trabalho.

Figura 3.7: PhysicsBody para a aeronave com tilt

Para a aeronave utilizada neste trabalho, sera aplicado o equacionamento apresentado
na tabela , onde é possivel observar que as equacdes desenvolvidas no Matlab©e as apre-
sentadas no AirSim@devem convergir para a mesma soluc3o, dado as simplificacdes necessarias

ligadas a cada um, pois o AirSim@nada mais é do que uma generalizacio de modelo para corpo

rigido, semelhante ao apresentado por Malachias Marques et al.| (2017) com o Simulink.

Para facilitar a compreensio do leitor, a figura[3.8 apresenta uma visualizagdo genérica

do modelo utilizado no AirSim®.
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Nome Simbolo Equagao
Frot
Body Vertex rotors
Y Trotor Frotor = k(upwmwmax)thilt

Trotor = b(upwmwmax)2NtiltSign ((.d)

, Fpes, ~
PhysicsBody Tres Fpes = Z E otor
n=1

4
_ 7
TBCS = Trotor
n=1

Tabela 3.5: Equagoes para o PhysicsBody

S,

PhysicsBody . :
(MultiRotor) PhysicsEngine

Esforgos

'Sl‘ +dlt

Wpem Estado
Estimado
Controller FlightEstimator

Figura 3.8: Esquema da simulacio presente no AirSim®@

Ambos os modelos apresentados serao utilizados, em que para o tunning do controle
foi escolhido o modelo do Matlab©devido a sua simplicidade de implementac3o e rapidez de
execucdo, porém para uma andlise mais detalhada do comportamento da aeronave sujeita a

diferentes entradas serd utilizado o AirSim@, onde foi feita a inclusio da simulacdo do fluido.



CAPITULO IV

Simulacdo da dinamica do fluido

Fluido-Dinamica pode utilizar diferentes métodos de discretizacao: elementos finitos,
volumes finitos, diferencas finitas, ou uma combinacdo entre eles, a seguir serd apresentado
o método utilizado para a simulagdo numérica do sloshing, que serd integrada a dinamica da
aeronave para que a pertubacdo adicionada devido a sua presenca possa ser avaliada.

Diferentes métodos de solucdo presentes na literatura de fluido-dindmica apresentam
maior acuracia do que o apresentado a seguir, porém possuem um tempo computacional elevado.
Um dos principais objetivos do método apresentado é integrar a dindmica do fluido ao sistema

de maneira mais préxima ao real, mas com um menor tempo computacional.

4.1 Simulagao PIC/FLIP

Brackbill et al. (1988) apresenta o método FLIP (Fluid Implicite Particle) para simu-
lacao fluido dinamica, usando a sistematica Lagrangiana aplicada as particulas, com objetivo
de eliminar o transporte convectivo, a maior fonte de difusio computacional em célculos de es-
coamento. Esta técnica permite uma maior velocidade computacional devido a paralelizacao,
utilizando uma malha que contém as informacgdes para o célculo de pressao, sem perder precisdo.

O método PIC (Particle-in-cell) é um predecessor do FLIP, que apresentava problemas
com viscosidade numérica e conducao de calor. O PIC cldssico utiliza particulas para transporte

de massa, e o transporte de momento se faz através de malha, que com a passagem de informacao
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entre a malha e as particulas durante o calculo, aparece uma difusdo numérica.
No PIC cléssico as equagdes de Navier-Stokes sdo resolvidas na malha por diferencas

finitas, onde elas sdo apresentadas da seguinte maneira, considerando o fluido incompressivel:

dp
- = 4.1
7 +pVU =0 (4.1)

daUu
/)E +Vp—-VQ2uVU+VT =0 (4.2)
1
p% +pVU + )\(VU)2 +ul-T =0 (4.3)
Onde,
ou; 90U,

T. — L J 4.4

As particulas sdo modeladas considerando que estdo passando pelo Grid, a infromacao
do Grid é atualizada de acordo com o movimento das particulas, onde existem um peso em relacao

as massas das particulas, tendo assim:

po= 3 Ml =0 (4.5

p

Onde o subindice p indica a particula, e o subindice c indica a célula, e existe a funcdo
de interpolagdo S, que apresenta o valor entre 0 e 1 baseado na distancia da célula =, — z.. Ela
basicamente consiste em uma média ponderada considerado a localizacao das particulas, dando

mais peso as que estdo préximas, de tal maneira que:

Z S(xe—xp) =1 (4.6)

A grande diferenca entre o método PIC classico e o "full particle”é que as novas in-
formacoes presentes nas particulas n3o siao substituidas, mas sim atualizadas, considerando a

velocidade anterior da particula, uma adicao também considerada no FLIP.
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Adijk = q5n — Qijk (4.7)

qupdate _ aqnew + (1 . a)(qant + AQi,j,k) (48)

Em que ¢ é a informacao considerada.
No método cldssico cada particula apresenta uma quantidade de energia que sera

transportada:

E! A
ep = my Z ]wciS(x; — ) (4.9)
E:
El = Z e,S(xf —z,) = Z Vi ZmpS(x; — xc)S(a:g — ) (4.10)
p c ¢ p

Nishiguchi and Yabe (1982) mostra que mesmo que as particulas ndo se movimentem,
a energia nao é mantida a mesma, pois a aplicacdo da fun¢do de interpolacdo no transporte de
informacdo entre as particulas e a malha, é novamente reaplicada para fazer o caminho reverso,
difundindo assim a informacao inicial, e quanto maior o grau, maior é essa difusao.

Ja no método "Full Particle’se estabelece uma relagdo entre a difusdo de energia,
momento e a difusdo de massa. Ele utiliza valores anteriores das informacdes para calcular o
valor atual. Porém este método permite a penetracdo da particulas dentro do material, ja que
ndo é mais o Grid que controla o local da informacdo. Uma maneira de resolver este problema é
apresentado no FLIP, onde se usa a interpolacdo da velocidade do Grid para atualizar a informacao

da particula.

M, = Z mypS1(z, — ) (4.11)
Uy =Y myu,Si(z, — ) /M, (4.12)

Um outro ponto importante presente no cédlculo do FLIP é a modificacao da posicao
da malha utilizando coordenadas naturais (¢, 7), de tal maneira que a massa é conservada entre

a passagem da malha para as particulas e o caminho inverso, porém, devido ao grande aumento
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numérico deste passo, é utilizado um controle no divergente, como apresentado por |Kim et al.
(2007)).

No desenvolvimento deste trabalho as equa¢des [4.2] - podem ser simplificadas pois
a energia interna e a dissipacao viscosa serd desconsiderada além da densidade ser constante.

Assim teremos:

pVU = (4.13)

dU
p— + vp = Z femternas (414>

Como cada particula tem sua propria velocidade, a interpenetracao entre fluido e sélido

ainda é possivel.

4.2 Solucao numérica fluido dinamica

Tendo em mente os métodos de particulas e malhas abordados anteriormente (PIC/-
FLIP), e as equagdes de Navier-Stokes, o problema sera dividido em diferentes equacdes de

primeiro grau:

ou
ou 1
E + ;Vp =0 (417)
(4.18)

Todo sistema deve respeitar a equagdo de conservacdo de massa (no caso do problema

ela representa a incompressibilidade):

V.ou=0 (4.19)

A solucdo apresenta diferentes etapas:
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P.1 iniciar as particulas com velocidades nulas e nas posicdo iniciais
P.2 Iniciar as células com velocidade zero
P.3 Marcagdo das células com relacdo a presenca de fluidos.
P.4 Determinar o niimero de células com fluido
P.5 Transferir a informacgdo das particulas para as células
P.6 Normalizar as informac¢des de células ( Aplicar a fun¢do S) observado na equagio m
P.7 Estender a velocidade das particulas nas regies de superficie livre
P.8 Calcular a quantidade de fluido em cada célula
P.9 Aplicar as forcas externas
P.10 Calcular o divergente
P.11 Determinar a pressao
P.12 Determinar o valor da pressao no contorno
P.13 Estender a velocidade das particulas nas regides de superficie livre
P.14 Atualizar as velocidades das particulas com a informac3o da célula
P.15 Deslocar as particulas
P.16 Retornar ao passo [P.3|

Primeiramente, todas as particulas sao posicionadas na posi¢do inicial determinada
pela regido de fluido, com velocidade nula. Apds, elas sdo marcadas como descrito na figura [4.1]

Os trés tipos de regido sdo:

e Sdlido (S): Regibes de contorno que representam a estrutura de contato com o fluido, nesta

regido o valor de pressao é "invalido”.

e Vazias (E): Regides vazias onde n3o estdo presentes nenhuma particula, nesta regido a

pressao € nula, pois consideramos a pressao relativa e ndo absoluta.
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E|E|E|E|E|E|E|E
E|F|E|E|E|E|E|E
E|E|F|F|E|E
E|E|E|F|F|F
E|F|F|F | F|F
F|F|F|F | F

F|F|F

Figura 4.1: Marcacao das células

e Preenchidas (F): Regides com particulas que sdo consideradas com a presenc¢a de fluido,

nesta regido a pressao é desconhecida.

Somente as células com fluido ou ajacentes terdo os valores de pressdo e velocidade
calculados, todas as outras terao valores nulos.

Diferentemente de outras varidveis, a velocidade é salva em uma malha deslocada,
assim a velocidade precisa ser tratada para podermos passar a informacao da célula para a parti-
cula. Pela formulagdo é possivel de se observar que se tivermos um At muito grande podemos ter
particulas atravessando um nimero de malha muito grande e o termos divergéncia do resultado.

O préximo passo é transferir a informac3o das particulas para as células, onde a reso-
lucdo da pressdo sera feita no processo semi-lagrangiano, para tal a fun¢do de interpolacdo

sera:
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o = m (4.20)

Cy = 9(:_;)(4) (4.21)

c3 = ﬁ (4.22)

W(dy) =1 — c1dj + cody — c3ds (4.23)
S(d) =W(d) (4.24)

Assim com as equagdes e os valores de velocidade nas posi¢des dos grids sdo
calculados. Porém, os valores dos pesos obtidos pela equagao ainda n3o foram normalizados,

que é executado no préximo passo [P.6] assim a equagdo [4.6] sera respeitada:

Py
ui = Z u?S(a? — x°) (4.25)

p=pi

pf
v =) WSy — o) (4.26)

pP=pi
Ps
ct o p c
wi = g wlS(2P — 29 (4.27)
p=pi
Apds todas as células estarem com os marcadores e velocidade corretas, as forcas exter-
nas sdo aplicadas segundo a equacdo[4.17] Que considerando somente a gravidade e discretizando

teremos:

u; = ul + Atg, (4.28)
v; =v§ + Atg, (4.29)
w; = w + Atg, (4.30)

Depois de obter o valor das velocidades o divergente precisa ser obtido para solucao

do sistema, entdo primeiramente a equagao deve ser discretizada:



]_p» . — o .
n+1 o APk T Pigk
ui+1/2,j,k = Uit1/2,5,k Atp Ax
1 piicin — Pis
n+1 i,5+1,k — Pij.k
v = v ; — Af——
1,j+1/2,k i,J+1/2,k p Ar
1 piihes — Dis
n+1 1,5,k+1 pl’]vk
i,J,k+1/2 i,5,k+1/2 p Ax

Para as condicoes limites, teremos diferentes discretizagdes:

e Condicdo limite de Dirichlet:

e Regido adjacente a sdlido:

>»

// ’lj[: '
Ocell

-n+1 A —
Uu ' = Usolid * T

n+1 o solid
Uii1/25k = Wit1/2,5k
*
= Uik /2.k Atlp—iﬂ’j’k — Pigk
' = Uik1/25k — _
i+1/2,5,k /2,3 0 Azx

s PAT O sold
Pijk = Pivtjke = x5 \Yit1/25k = Yit1/2,5k

U

Aplicando para as outras direcoes:

pAx ( solid )

* _
Pije = Pigrik = 7o \Vig1/20 = Vi1 2k

o _PAiB N _,solid
Pijx = Dijk+1 At Wi jk+1/2 — Wi jkt1/2
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(4.31)
(4.32)

(4.33)

(4.34)

(4.35)

(4.36)

(4.37)
(4.38)

(4.39)

(4.40)
(4.41)

(4.42)

Interessante observar que a p* é uma pressao inexistente, que é a representacao da

condicao da limite de velocidade na regiao de contorno, traduzida na pressao, mesmo sabendo

que a regido sélida ndo possui pressao.
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Para discretizar a equacao de conservacao de massa, deve-se primeiro analisar o ope-

rador [4.19] tendo:

8” a”[_} aw
Vea= oot o+ o 4.43
uz — U;— Vi i — v
(V _)) .7, k +1/2"7 kA 1/27.7 k + ,j+1/2,kA i 1/2,]€
; ) (4.44)
Wi jk41/2 = Wi jk—1/2

+ Azx

Importante notar que na equacao (4.44| os valores de velocidade nao siao considerados
nos nos, eles s3o deslocados entre os valores nodais, assim evita-se problemas para escoamentos
de alta frequéncia, pois o valor de velocidade no né analisado sempre é considerado.

Logo, a discretizagdo de fica:

n+1 n+1 n+1 n+1 n+1 n+1
uz’—:rl/Z,j,k - ui—Jrl/Z,j,k + Ui,;r+1/2,k - Ui,;'r—l/2,k n wz‘,;‘fk+1/2 - wi,;k—l/Z _ 0 (4.45)
Ax Ax Ax ’
Substituindo [4.32H4.33] em [4.45}
1 L pitijk — Pijk
—_— i _ Ap= LA bak ik 4.46
s (u +1/2,k b Az (4.46)

1pz pz 1,5,k
(. 1/2,gk;—Atp T .

+ | Vijg1/2,0 — At—
J+1/ P

pz,j, pz,] 1,k

1 Dij+1, k pz,g k)

Vij—1/2k — At—
Jj—1/ P

1 Dijk+1 — Pijk k+1 pm,

+

S~ N N7 N N

Wi jkt1/2 — At—

1pz,]k: pz,jk 1)]

W jr—1/2 — At—
Jik—1/ P

|
A/

Isolando os termos da pressao:
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6pijk — Pit1,k = Pij+1k = Pijk+1
w e v v .
At —Pi-14k — Pij-1k — Pijk—1 z+1/2,g,ksz Y2k 4 z,g+1/2,kAzz,] 1/2,k
1% AZEQ +wi,j,k+1/2_wi,j,k—1/2
Az
(4.47)

Para o contorno:

e Condicao limite de superficie livre

At [ 4pij — [pi,j + 228 (U1 /25 — U solid )] —0—=pic1; —Ppij—

= 4.48
p N (4.48)
o Wit1/25 T Wi-1/2,5 n Vij+1/2 — Vij—-1/2
Az Az
e Condicao limite de velocidade

g 3pij — Pim1,j — Pij-1 _ [ Witz T Yic1/25 + Yij+1/2 — Vij—1/2 (4.49)

p Ax? Ax Ax '

Ui41/2,5 — Usolid
o)
Assim o sistema matricial a ser resolvido se resume a:

Ap=15b (4.50)

Depois da resolucdo do sistema, obtém-se a pressdo em todos os nds, e o passo
[P.13] deve ser feito a fim de evitar a influéncia da descontinuidade da regido de contorno nas

interpolagdes, mesmo feito em [P.7]
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Frnid = T — %Atﬁ (z2) (4.51)

Fp = Tq — At (Fnia) (4.52)

O algoritmo utilizado foi formulado para dar consisténcia entre as equacdes de mo-
vimento nas particulas e nas células, parte dessa consisténcia é obtida através da normalizacao
. ~ - ds _
feita no passo , dada pela equacao , independente do tempo 2 = 0.

A solucdo da velocidade da particula é:

ot = (1= a)ol 4+ avly, (4.53)

di

° = u(T), temos que a posi¢do pode ser determi-

Assim, considerando a velocidade
nada através do método de integracao de Runge-Kutta, que neste trabalho serd de quarta ordem,

colocando o erro de discretizacio na orde m de O(6t*):

by = @(Zc) (4.54)
ky = @(Zc + 0.5Atk) (4.55)
ks = i(Zc + 0.5Aths) (4.56)
ky = (T + Atks) (4.57)
. At

Segundo Badr et al.[(2016)), as seguintes condigdes devem ser respeitadas para garantir

a estabilidade do sistema.

At < 282 (4.59)

umax
Umax = max (Ju"]) + V5Azg (4.60)
AL =28 (4.61)

C



46

4.3 Algoritmos e paralelizacao

Para otimizar o tempo de célculo toda a solucdo foi paralelizada, em que pequenos
calculos sdo feitos simultaneamente utilizando shaders.

Shaders, para nosso caso, consistem em scripts de célculo que sdo resolvidos dentro de
uma GPU (Graphical Proccessing Unit), onde normalmente se evita o uso de lagos e condicionais,
que podem diminuir a capacidade de processamento e levar a maiores gastos de tempo, além de

poderem levar a comportamentos n3o deterministicos ou grandes flutuacdes no tempo de soluc3o.

A figura [4.2] ilustra os passos aplicados entre [P.1] e [P.16]

Marcacdo das Particulas-
células Determinar o P =Mesh
numero de
células com
fluido

Inicializacao

Aplicar as
forgas Normalizacdo
externas ) das

Extender as -
: N velocidades
velocidades

Atualizar a
velocidade
das particulas

Calcular o
divergente
Deslocar as

Determinara g particulas
pressdo

Figura 4.2: Diagrama de blocos da simulacao

A estruturacao se baseou em cddigos fontes presentes na literatura Nvidia Corporation|

(2016)) e [Lucas Werkmeister (2017)). A necessidade de modificacdes veio por razdo do primeiro

ndo apresentar acurdcia suficiente, utilizando integradores de menor ordem e o segundo possui
um tempo de solu¢ao muito alto.
Primeiramente, o tempo de célculo foi feito de maneira a ser proporcional ao nimero

de particulas(O(p)), que considera todas as células ao seu redor, como ilustrado na figura [4.3]
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diferente do realizado em |Lucas Werkmeister| (2017)):

1 for particula in todas_particulas:

2 for celula in zona_influencia_da_particula:

3 velocidade [celula] += velocidade[particulal]
| numero_particulas[celula]++;

Figura 4.3: Algoritimo transporte de informagao entre particula e célula

Outra adicdo feita no cddigo é a utilizacdo de um contador de particulas para as
células que tem a funcdo de marcar o seu conteddo (vazio, fluido ou sélido), sendo utilizado para
determinar a regido de contorno e também determinar em quais células o calculo da pressao sera
realizado.

Para a solu¢do da pressao o calculo é feito através da montagem do sistema utilizando
as equacoes [4.47H4.49, com o célculo do divergente salvo em uma matriz de pesos. O célculo da
pressao é onde a paralelizacdo apresenta sua maior perda, pois a solucdo do sistema é encontrada
pelo Jacobiano, como mostrado na Figura [4.4) criando um lago necessdrio para garantia da

acuracia do método diferentemente do realizado por [Nvidia Corporation| (2016)).

1 erro=0
> while erro < tolerancia:
for celulas in celulas_com_fluido:
pressao_novo [celula] = f(pressao_anterior[celula])/diagonal
5 erro = max ((pressao_novo[celula]-pressao_anterior[celulal])"2,erro)

Figura 4.4: Algoritimo de solugao da pressao

Assim, as equacoes fluido-dindmicas s3o resolvidas diretamente na framework de simu-
lagio da aeronave utilizando a Unreal©permitindo uma maior precisio na simulacdo do sloshing

e integrando com o modelo da aeronave no AirSim®.



CAPiTULO V

Técnica de controle

Neste trabalho foi escolhido como técnica de controle, o LQR(Linear Quadratic
Regulator), por ter sido utilizado em trabalhos anteriores no laboratério( [Machini| (2018) e
Malachias Marques et al.| (2017))), além de ser amplamente usado em aeronaves como discutido
em |[Huang et al.| (2009) junto a uma sistema fortemente interdependente, como é o caso da
aeronave com tilt.

O LQR trds uma solugdo 6tima para um sistema linear dado alguns pardmetros de
controle, e esse é tanto o lado positivo quanto problematico para o nosso caso. De um lado o
nosso sistema é altamente n3o linear com a presenca do fluido e efeitos de sloshing , mas ao
trazer uma otimizagao para um sistema linearizado, que ndo incorpora alguns elementos como
variacdo do centro de massa e efeito de sloshing , ele pode nos permitir observar com clareza os

efeitos que uma carga liquida pode ocasionar no controle de uma aeronave.

5.1 Regulador quadratico linear (LQR)

Assim, como definido em |Lavretsky and Wise (2013) para otimizar o controle de uma

planta linear deve-se minimizar a seguinte integral:

J= /t L(Z(r),d(r), 7)dr + S(Z(T)) (5.1)

0

Sendo x(t) a trajetdria do sistema e u(t) os esforgos de controle além de .J ser escalar
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definida positivamente.
Como discutido em |Lavretsky and Wise (2013), dado que para ¢ — oo tem-se

S(Z(T)) = 0, podemos definir a equagdo 5.1 da seguinte maneira:

¢
J = / (:L‘TQk:L“ + uTRku) dt (5.2)
0

Onde () e R s3ao as matrizes de peso a serem escolhidas para o sistema, todas positi-
vamente definidas.

Dado,

X = AX + BU (5.3)

E as matrizes A e B obtidas através da linearizacdo das equacdes 3.11}, definidas

como:

_—k:d/m 0 0 000 0 g 0O0O 0_
0 —kd/m 0 000 —g 00O0O0O0
0 0 —kd/m 0 00 0 00 O0O0O
0 0 0 000 0 O0O0OO0OO0OO
0 0 0 000 0 0O0OO0OO0OO
Ao 0 0 0 000 0 O0O0OOO0OO (5.4)
0 0 0 100 0 O0O0OOO
0 0 0 010 0 0O0O0OO0O0
0 0 0 001 0 0O0O0O0O
1 0 0 000 0O O0O0OO0OO0OO
0 1 0 000 0 0O0O0OO0O
0 0 1 000 0 0O0OO0OO0OO©O
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[ 0 0 0 0 0 0 |

0 0 0 0 km
pJ I ) S | 0
0 Ak 0 kD 0
SR L

RN .

0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0

Como descrito em |Lavretsky and Wise (2013), o problema consiste em resolver o

seguinte problema de Ricatti:

PA+ ATP + Q. — PBR,'B"P =0 (5.6)

Obtendo o seguinte valor para o esforco de controle étimo:

lop = — R ' BT Py (5.7)

I =(A—- BK)Z# (5.8)

Sendo K = R, 'BTP.

Onde o LQR funciona como um regulador para os estados de maneira a garantir
estabilidade do sistema.

A figura mostra um diagrama completo da malha fechada do LQR, nele é possivel
observar que todas as varidveis de estado sdo alimentadas para o controlador de forma a regular
o sistema em torno de um ponto de equilibrio.

Um outro elemento importante a ser considerado é o controle de trajetdria, que precisa



ol

Planta a
i x=Ax+ba
ﬁ

Controle
K

Figura 5.1: Estrutura controlador LQR

ser adicionado a formula¢do do LQR de maneira a garantir a convergéncia para o regime esperado.

Assim, tendo o erro de trajetéria definido como:

=i, —F (5.9)

Onde, ¥, sdo os estados que deseja-se guiar e 7* a referéncia da trajetéria desejada,
como discutido em Machini (2018). O sistema precisa ser estendido de maneira a incorporar o
sinal de erro para a trajetéria que deseja seguir, com um integrador atuando sobre este novo
valor de estado. Deve-se entao primeiramente definir o novo estado a ser controlado, que é uma

combinacao linear do estados e entrada da planta, tal que:

Yo =CcZ + Dcu (5.10)
E para a referéncia, tem-se:
P < -
r=> a"" (5.11)
i=1

Onde os coeficientes dependem da trajetdria, e estdo definidos na tabela para
algumas trajetérias, como descrito em |Machini (2018)).

Sendo que o foco deste trabalho é a entrada constante, com 7 =0e p =1,a; = 0,
como descrito na tabela 5.1 Logo, temos para a trajetéria 3, — 7 quando t — oo, e teremos

para o novo sistema um novo vetor de estado composto pelas derivadas p, denominado £ e p, tal
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Trajetoria desejada r(t)  Equagao Parametros
Constante(Step) =0 p=1,a,=0
Rampa r=20 p=2a1=ay,=0
Senoidal P = —we’r p=2,a1 = —wp?,as =0

Tabela 5.1: Tabela de parametros de trajetoria adapta de de Machini| (2018)

que:

p
E=ah =3 I
=1

) " | (5.12)
ji=uf — Zaiﬁp*’
i=1
Assim, teremos o novo estado definido por:
T
32{55 .55} (5.13)
E a dindmica do sistema:
7= AZ+ Bji (5.14)
Com A e B, genericamente, dado por:
0 1 0 O
0 0 0 O
A=
0 0 0 I 0
apl a,_11 aod al C,
0 0 A
_ - (5.15)
0
0
B =
0
D,
B
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E a nova lei de controle dada por:

f(t) = —K.Z(t) (5.16)

E para este trabalho,

K, = { K, K, } (5.17)

Retorno de estabilidade
dos estados

' Xt~ [ Y

Figura 5.2: Modelo genérico do controle de trajetéria com LQR (adaptado de Lavretsky and)|
‘Wise| (2013) e Machini (2018))

Na figura é possivel de observar a estrutura para o integrador do controle de
trajetéria e o regulador do estado da planta utilizando o LQR.

Finalmente, para o caso desse estudo, com uma planta sendo um quadcéptero com a
presenca de dois tilts como descrito no capitulo 3 e linearizado na equacio [5.18) sendo excitada

com uma entrada degrau, tem-se o estado definido por:



“kdfm 0 0 000
0 —kd/m 0 000
0 0 —kd/m 0 0 0
0 0 0 000
0 0 0 000
0 0 0 000
0 0 0 1 00
0 0 0 010
0 0 0 001
1 0 0 000
0 1 0 000
0 0 1 000
| 0 0 0 0

0 0 0 0
okh 2k okth  opth
0 Ak 0 2k
U
—2bwi  —2bwi  —2bwi  —2bw}
I.. I.. I, Iz2
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

o o o o o O

0
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(5.18)

(5.19)

Importante ressaltar que as matrizes obtidas neste capitulo sdo para a aeronave apre-

sentada na figura [3.4] e que para o equacionamento da lei de controle o efeito de sloshing foi

desconsiderado.



%)

Outro fato importante é que ao adicionar perturbagdes ao sistema, como o caso de um
centro de gravidade variavel, a diferenca entre o sistema real e o linear se tornara maior, podendo
dificultar a convergéncia do controle.

Finalmente, com este equacionamento implementado no Mat/lab©por Machini (2018)

os valores das matrizes K, e K, foram obtidos, com as seguintes matrizes de parametros () e R:

0.5
0.5
10
)
)
10
0.5 0.005
0.5 0.002
) 0.005
250 0.002
950 200

10 500
20
50

20
20

1000



CAPITULO VI

Modelo da interacao Fluido-Aeronave

Neste capitulo sera apresentado como o modelo de sloshing através da simulac3o fluido
dindmica mostrado no capitulo [4] foi inserido junto a dindmica de voo apresentada no capitulo [3]
Primeiramente, serd discutida a extracdo dos esforcos da interacao fluido-estrutura,
e depois como eles foram adicionados na dindmica da aeronave, mais especificadamente ao

AirSim®.

6.1 Esforcos na interacao fluido-estrutura

O célculo dos esforcos na interacdo fluido estrutura, consiste basicamente em duas

partes:

e Estrutura-Fluido: Como as aceleragdes aplicadas no contorno(Estrutura) serdo transmitidos

ao Fluido.

e Fluido-Estrutura: Como os reacdes causadas pela dindmica do fluido serdo equacionados

para calcular os esforcos sofridos pela Estrutura.

Para as discussoes futuras a estrutura considerada serd uma caixa , como apresentado

na figura[6.1] e quando a varidvel tiver no referencial inercial terd o subscript ;,e,tia1 € quando for

local BCS-
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+Z

Inertial

Inertial

Figura 6.1: Caixa com as particulas de fluido a ser analisado nesse trabalho

Estrutura-Fluido

Primeiramente, assim como apresentado por Li et al.| (2021)), iremos desenvolver o

equacionamento para aplicagao dos esforcos no fluido quando a caixa estiver submetida a acele-

ragdes externas como mostrado na figura [6.2

Figura 6.2: Caixa em movimento

Temos entdo uma caixa com aceleracdo angular w, e aceleracao linear i, considerando

o referencial inercial, apresentando o seguinte estado:
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Para as particulas, consideramos elas no referencial BC'S posicionado no centro da

caixa, com posi¢ao 7,, assim considerando as particulas no referencial local temos:

dr, dr
vp = dt—i—wxrp—l—ﬁ (6.2)
~92 ~
dr dr, d%*r, .
a, = dt§+2wxﬁ+ dtz—i—wxrp—l—wx(wxrp) (6.3)

Observando a equagdo e a divisdo das EDO's feita em [4.17] a equagdo [6.3] pode

ser reescrita como:

d2
—%ZQWXU—FFTQO‘FQXJ?ID—FWX(WXfp)—f—g (6.4)
ou
E = Zfexternas (65)

Sendo essas forcas,
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d?r, ~ .

T Aceleracao linear
2w X u Aceleracdo de Coriollis
WX Tp Aceleracao tangencial

w X (wx Zp) Aceleragdo centripeta

EmLi et al.| (2021)) descreve esta for¢a externa como a inércia das particulas em relagdo
ao movimento da caixa, que possui seu movimento definido no referencial inercial.

Assim, para consideracao do movimento da estrutura ou da caixa no caso, teremos a
adicdo de uma forca externa na etapa [P.9 mencionada no capitulo anterior. Para cada iteracdo
a posicao e a velocidade no instante ¢ serao utilizadas para o calculo da a;perciar, que apds sera

adicionada ao sistema como uma forca externa.

Fluido-Estrutura

Tendo definido como passar as aceleracdes da estrutura para o equacionamento do
fluido, tem-se agora que calcular os esforcos realizados pelo fluido na estrutura, que trara o valor
do sloshing para o modelo.

Primeiramente, as forcas serdo calculadas integrando o campo de pressao no contorno,

que pode ter bastante flutuacao mas é mais rapido numericamente para calculo.

Figura 6.3: Grid dos voxels para a caixa com particulas

Como o método FLIP utilizado neste trabalho é semi-lagrangiano, o calculo de pressao
ndo necessita de ser aplicado nas particulas. Considerando a malha, a localizacdo da regiao de
interface é simplificada.

Para a caixa representada na figura [6.3] o valor dos esfor¢os serd dado por:
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parede
FBCS = Z pide (66)
parede
MBCS = Z pid{lf2 X XC (67)

Vale ressaltar que esta sendo considerado um dominio com valores iguais para o tama-
nho da malha em diferentes dire¢des (dx = dy = dz) e também que esses esforcos estdo sendo
calculados no referencial n3o inercial, pois utiliza a mesma referéncia que as particulas, e serao

transformados para serem inseridos no modelo da aeronave.

6.2 Dinamica aeronave-fluido

Finalmente, com o modelo da aeronave apresentado na capitulo [3] e do fluido apre-
sentado no capitulo [4] junto com o célculo dos esforgos fluido-estrutura, os modelos podem ser

integrados.

Figura 6.4: Esquema do PhysicsBody com caixa de fluido

O modelo completo do sistema sera apenas utilizado na Unrea/©dado a implementag3o
em GPU do algoritimo FLIP, aqui sera abordado somente a integracao da caixa com fluido no
AirSim®.

Como descrito na secao o modelo do AirSim@é generalizado de tal maneira a
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permitir a insercdo do fluido com a simples adicao de um BodyVertex que tera as forcas descritas
em aplicadas sobre ele e serd diretamente adicionado no centro de gravidade da aeronave.
Na figura[6.4]é apresentada uma ilustragdo da insercdo da caixa com fluido na aeronave.
Para o equacionamento dos esforcos presentes no BodyVertex da caixa, podemos considerar que
as equagdes presentes em [6.7] sdo fun¢des da orientacdo e das aceleragdes atuais da aeronave,

dado que:

FBCS = f(p> = f(Saeronavea Sparticulas)

MBCS = g(p> = g(Saeronavea Sparticulas)

Pois as funcdes exercidas pelo fluido s3o relacionadas a pressdo que estdo diretamente
ligadas ao estado da caixa e das particulas.

Assim, teremos:

Nome Simbolo Equacao
BodyVertex F... T
Y ch = FBCS
Tex = MBC’S

Tabela 6.1: Equacoes para o PhysicsBody da caixa com fluido



CAPITULO VII

Resultados

A andlise de resultados consiste em duas partes:

e Comparacdo dos resultados da simulacdo do fluido com a literatura

e Andlise do impacto do fluido em uma aeronave com fluido utilizando LQR como controlador

Primeiramente sera discutido o método escolhido para simulacdo fluido-dinamica.

7.1 Simulacao da caixa com liquido

Para validar a simulacdo do fluido foi realizada uma comparacdo da distribuicdo de
pressao utilizando o método apresentado neste trabalho com os resultados apresentados por
Akyildiz and Unal| (2005).

Em |Akyildiz and Unal| (2005)) uma caixa de 4gua foi rotacionada harmonicamente em

torno do centro de gravidade, com a seguinte equa¢do de movimento:

x(t) = 8sin(2t)
z(t) = —16 cos(2t) (7.1)

z(t) = —32 cos(2t)
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0.92m

0.92m
G

wsT'o

Figura 7.1: Esquema para simulacao de rotacao

A simulagdo foi realizada considerado o seguinte esquema da figura [7.1]

E os seguintes pardametros foram utilizados:

Parametro Unidade Valor
Tamanho da malha m 0.003
Numero do particulas - 18874368
Densidade do liquido po 1000

Passo de tempo s 3e-3

Tabela 7.1: Parametros para a simulacao de rotacao

Os resultados sdo apresentados na tabela [7.2]

Através da tabela é possivel de observar que os valore de pressao entre a simulacao

e o experimento ndo possuem grandes diferencas.

Porém a superficie livre apresenta apresenta diferencas, uma das principais razdes a
ser levantada e a desconsideracdo do transporte de velocidade ja citado anteriormente. Assim,
em trabalhos futuros é importante verificar os componentes que trazem essa variacdo pois pode

criar flutuacdes de forcas que nao representam a realidade.

Porém, considerando o escopo deste trabalho um campo de pressao semelhante ja

pode trazer informagdes relevantes para estudo do controle e influéncia do sloshing .
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Tabela 7.2: Comparacao resultados presentes em referéncias e nesse trabalho

7.2 Controle de uma aeronave com fluido
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Nesta secdo, serdo descritos os resultados obtidos comparando o comportamento de

uma aeronave com a presenca da caixa com fluido e sem. Onde o sistema sem fluido é simulado

como uma caixa sélida de mesmas dimensdes e inércia que a caixa de fluido, inclusive utilizada

para célculo das constantes de controle.

Importante ressaltar que a massa adicional foi implementada similarmente ao fluido,

no sentido que as forcas inercias sdo adicionadas como forgas externas no modelo da aeronave,

como descrito no capitulo 6]

Nesta secao, serao realizados 4 ensaios:

Um degrau em Z sendo ele uma entrada de 5 metros na direcdo em Z

Um degrau na direcao de atuagdo do tilt em Y

Um degrau na direcao sem tilt em X

Uma trajetéria composta por dois degraus em X e Z como descrito em [Li et al. (2021))

definido como degrau XZ, onde terd uma entrada de 5 metros em X e depois 5 metros em

Z
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7.2.1 Degrauem Z

Este ensaio é o mais simples e poder ser considerado um controle, ja que o efeito de
sloshing em um degrau de subida serd bem pequeno, e o sistema nao passa por regides de nao

linearidade.

Variagao da posicao

Posicao

| =— X Cx Solida
¥ Cx Solida

— 7 Cx Solida

== X Cx Liquida

4 ¥ Cx Liquida

Z Cx Liguida

wu

10s

Posigao(m)

Tempo (s)

Figura 7.2: Variacao de posi¢ao com o tempo em z

Podemos ver na figura que a subida da aeronave nao tem overshooting e nao
possui uma dindmica muito rdpida, a demora aproximadamente 7 segundos para atingir 95% do
objetivo de 5 metros.

Outro ponto importante é que a diferenca entre os esforcos de controle para a caixa
sélida e para a caixa liquida s3o praticamente inexistentes, mostrando coeréncia na simula¢ao,
dados que a caixa sdlida e a liquida foram modeladas de maneira completamente diferente, uma foi
feita a adicao de uma massa rigida e a sua for¢ca de inércia foi calculada diretamente e adicionada
a dindmica da aeronave, na outra foi feita a simulacao do fluido e as for¢cas foram calculadas pela
soma das pressoes nas paredes. E independentemente, ambas apresentaram o mesmo resultado
para uma trajetdria que apresentaria em teoria baixo sloshing .

A Figura mostra a baixa variacdo de orientacdo que a aeronave sofre no movimento,

dado que também temos momentos quase nulos como mostrado na Figura [7.6] Uma outra
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Rotor Speed
600 -
400 -
Rotor
200 - 1 Cx Sélida
= 2 Cx Solida
= 3 Cx Solida
0+ — 4 Cx Solida
1 Cx Liquida
— = 2 Cx Liquida
—200 A —— 3 Cx Liguida
== 4 Cx Liquida
—400 -
—600 - _\/,
0 5 10 15 20 25
Tempo (s)
Figura 7.3: Variagao dos esforcos de controle para o degrau em z
le—7 Variagao dos angulos
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I
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1
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I
I
I
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0 ]
0 5 10 15 20 25
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Figura 7.4: Variagao dos angulos para o degrau em z

observacao de dindmica mais lenta pode ser visto também no movimento de desaceleracao da

aeronave onde vemos as forcas na caixa tendendo para o peso do fluido de uma maneira bem

linear e continua, sem um descolamento do fluido da estrutura da caixa.
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Variacao dos Esforgos Na Caixa
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Esforgos na Caixa
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8 - Y
—z
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I
d |
1
1
I
I
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I
h
0 |-
72 4
0 5 10 15 20 25
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Figura 7.5: Variagao dos esfor¢os na caixa para o degrau em z
1e—7 Variacao do Momento na Caixa
1.0
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1
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1
_05 -
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— X
Y
2.0 -
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Figura 7.6: Variagao dos momentos na caixa para o degrau em z
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7.2.2 Degrau X

Esse ensaio é em teoria 0 que terd maior oscilacoes dado a maior necessidade de
mudanca de orientacdo da aeronave, pois é a direcao de movimento onde o tilt ndo atua. Ele é

um caso interessante para se comparar com movimento em Y dado que o tilt estd presente.

Variacao da posicao

Posicao
— X Cx Solida
¥ Cx Solida
/s —— Z Cx Sélida
- X Cx Liquida
¥ Cx Liguida
2 —= ZCx Liquida

Posicao(m)

lilh 10 20 30 40
Tempo (s)

Figura 7.7: Variacao de posicao com o tempo em x

Na figura [7.7] é interessante observar alguns resultados, primeiramente, que apesar da
rotacdo da caixa, o deslocamento da aeronave é bem préximo com e sem fluido, e considerando
o posicionamento do fluido nos instantes 7s e 36.3s é possivel se observar uma baixa formacgao de
ondas, que também é um indicativo de baixo impacto de sloshing . Porém, um fato interessante de
se notar, é que, a cada invers3o de sentido presente na trajetéria(7s, 12s, 18s...), o descolamento
entre a trajetdria da massa sélida e da liquido vai ficando mais evidente.

Os angulos apresentam um comportamento relativamente préximo ao da posicao,
aonde a diferenca se acentua a cada troca de direcdo porém nao possui grandes valores ab-
solutos, um ponto importante é que a caixa com fluido tende sempre a atingir menores angulos
de forma absoluta, independente do sentido.

Um ponto importante a ser observado é o ruido que aparece a partir da inversao de

dire¢do aos 12s na figura[7.9]e[7.10} que pode ser devido a falta de viscosidade no sistema ou um
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Variagao dos angulos

0.20 .
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Figura 7.8: Variacao dos angulos para o degraum em x
Variacao dos Esforcos Na Caixa
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Figura 7.9: Variacao dos esfor¢os na caixa para o degrau em x

ruido numérico ligado ao préprio processo de simulacdo, que deve ser investigado em trabalhos
futuros, porém nao afeta a analise atual devido a sua amplitude em relagdo ao movimento em

geral, tanto que pode ser observado que ele n3o se propaga na posicdao nem na orientacdo final
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Variacao do Momento na Caixa

Momento na Caixa

0.0075 4 — X
Y
—

0.0050 4

0.0025 4

0.0000 4

—0.0025 A

Box Angular Effort(Nm)

—0.0050 -

—0.0075 A

—0.0100 -
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Tempo (s)

Figura 7.10: Variacao dos momentos na caixa para o degrau em x

da aeronave.

Assim, a variacao dos angulos pode ser explicada pelo pequeno fenomeno de sloshing
que pode ser visto na figura [7.9] onde existe uma pequena oscilacdo na forca em z, em relag3o
a curva da caixa sélida. Além do maior momento presente na caixa com liquido, que pode ser
observado na Figura [7.10]

Os esforcos de controle apresentam pouca diferenca com ou sem a presenca de fluido,

como pode ser visto na figura [7.1

7.2.3 DegrauemY

Esse ensaio apresenta um contraponto interessante com relacao ao anterior, pois ao ter
um atuador que age diretamente sob um estado monitorado, no caso de Y, ele tende a diminuir
o esforco de controle nos rotores e principalmente diminuir a rotacdo necessaria para a aeronave.

Um primeiro fato possivel de ser observado comparando com X é que ndo existe
overshoting nessa direcdo, e apresenta uma convergéncia mais lenta que Z, porém mais rdpida
que X. O efeito de sloshing assim como em X é de dificil percep¢do através da variacao da

superficie livre, pois como anteriormente a dindmica do sistema ndo apresenta magnitude de
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Figura 7.11: Variagao dos esforcos de controle para o degrau em x
Variacdo da posicao
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Figura 7.12: Variacao de posicao com o tempo em y

oscilagoes suficientemente grande para poder ser observado diretamente na superficie livre.
Em contraponto com o Figura na figura é pode ser observado o sloshing

, mesmo que de pequena magnitude, com uma frequéncia menor que do movimento em X,
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Figura 7.13: Variacao dos esforcos na caixa para o degrau em y
Variagao dos angulos
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Figura 7.14: Variacao dos angulos para o degrau em y

demonstrando o claro efeito do tilt, e isso é diretamente reflexo na menor variacdo da orientacao

da aeronave em [7.14]

Na figura é possivel observar a oscilacdo do tilt com o tempo, que apresenta uma
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Tilt
1 Tilt
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Figura 7.15: Variagao do tilt com o tempo em y

fase de oscilagdo préxima a orientagdo em x, se compararmos com o angulo ¢ da Figura [7.14]
ja que ele atua no erro em y de maneira direta assim como a mudanca de orientacdo, onde é
possivel observar uma clara diferenca nos angulos atingidos se comparado ao movimento em z,
tendo o sistema quase simétrico em relacdo a X e Y o impacto do tilt na dinamica pode ser
observado. Um ponto importante a ser ressaltado é que o ponto de equilibrio alcangado pela
aeronave nao é com ¢ = 0, mas sim em = 0.06rad que entra em outro ponto de equilibrio junto
com o tilt.

Para o momento, vemos um comportamento parecido ao de X, porém em menor
escala, inclusive o ruido presente no fim do experimento, que também nao é refletido no compor-
tamento da trajetéria e a amplitude é bem maior que para a caixa sem fluido porém bem menor
que para o movimento em X, onde se atinge valores até 10x maiores.

Os esforcos de controle nos motores também s3o proximos entre a caixa com e sem

liquido, se mantendo o comportamento de X.
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Variagao do Momento na Caixa
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Figura 7.16: Variacao dos momentos na caixa para o degrau em y
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Figura 7.17: Variacao dos esforcos de controle para o degrau em y
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7.2.4 Degrau em XZ

Esse ensaio como dito anteriormente € interessante para fazer uma comparacdo direta
da resposta do sistema mostrada em |Li et al.| (2021)) com a do apresentado nesse trabalho. Para
melhor entender as diferencas é apresentado uma tabela com os parametros utilizados em cada

simulagdo na tabela [7.3]

Variavel Valor em |Li et al.| (2021)) | Valor neste trabalho
massa aeronave [kg] 0.5 0.9
k 3.25e — 6 8.9013e — 6
b 1.25e =7 1.1e—9
Numero de particulas 4488 960000
Viscosidade do fluido [Pa/s] 0.001 0
Momento de inércia em Y [kgm?| 5.2e — 3 8e — 3
Altura do tanque [m)] 1 1
Comprimento do tanque [m)] 1 1
Largura do tanque [m] 1 1
Altura do liquido do tanque [m] 0.5 0.5
Densidade do liquido [kg/m?] 1000 1000

Tabela 7.3: Valores de parametros utilizados em |Li et al.| (2021)) e neste trabalho

Ao observar a tabela [7.3) podemos observar alguns dados interessantes. A massa e
momento de inércia da aeronave apresentada por |Li et al| (2021) é menor, o que pode fazer
o sloshing ter uma maior influéncia do que no sistema apresentado nesse trabalho e outro fato
importante é que os parametros da caixa com o liquido s3o os mesmos.

Em primeiro lugar, vamos fazer uma analise direta para a variagdo da posicdo como
feito nas outras direcOes, onde é possivel observar que o resultado do movimento é praticamente
uma combinacdo linear da variacao em X com a variacdao em 2, porém existem uma maior
divergéncia entre a caixa com liquido e sem, que pode ter acontecido devido aos maiores esforcos
necessarios para realizar o movimento em Z.

Assim, comparando diretamente a trajetéria da aeronave nos dois trabalhos, uma
grande diferenca que existe é o acompanhamento da trajetdria, que apesar de ambos apresenta-
rem overshooting a dindmica do sistema apresentado em [Li et al.| (2021)) é mais rdpida. Porém,
ambos apresentam um comportamento parecido para a presenca de fluido, ele causa um leve des-
colamento em relacdo a trajetdria da caixa sélida, e que como mostrado anteriormente aumenta

conforme temos mais inversdes de sentido no movimento, que estd mais presente em [Li et al.
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Variacao da posicao

Posicao -
— X Cx Sdlida -
Y Cx Solida
— Z Cx Solida
- = X Cx Liguida
¥ Cx Liquida
== Z Cx Liguida

36.35

W
i

Posicao(m)

%]
i

0 10 20 30 40
Tempo (s)

Figura 7.18: Variacao de posicao com o tempo para o degrau em X7
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(2021)).

Figura 7.19: Variacao da posi¢ao no plano XY

(2021)), o fazendo apresentar diferencas maiores.

Para os angulos é possivel se observar uma magnitude maior na diferenca entre 6 na
caixa com em relacdo a sem fluido, como dito anteriormente, devido ao maior esforco no controle
dado a aceleracdo em z.

A diferenca para os esforcos nos motores nao € muito grande, como ja mostrado em

resultados anteriores.
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Figura 7.21: Variacao dos esforcos de controle

Nos esforcos na caixa, é onde se observa com maior clareza os efeitos de sloshing ,
que se tem uma oscilagdo em ambas as direcdes, e é mais evidente em Z onde o movimento é

praticamente constante para a caixa sélida e aparece uma oscilacdo em torno de z para a caixa
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Variacao dos Esforgos Na Caixa
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Figura 7.22: Variacao dos esforgos na caixa para o degrau XZ
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Figura 7.23: Variacao dos momentos na caixa para o degrau em X7
com liquido.

Para o momento, é onde tem-se a maior diferenca em termos de mddulo e também

devido a ordem de magnitude do esforco (e — 3), onde se observa um ruido, que pode ser devido
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ao método numérico de simulagdo fluido-dindmica, assim como do modelo aeronave/fluido, que

insere a inércia como uma forca externa.



CAPITULO VIII

Conclusao

O uso de aeronaves multirrotorcom transporte de carga liquida esta se tornando cada
vez mais comum, principalmente no dominio da agricultura, assim ter uma plataforma que permita
a simulacdo da sua dindmica completa, de tal maneira a ter um controle mais robusto sem a
necessidade de modificar a estrutura da aeronave, é de grande interesse, assim como o estudo de
diferentes atuadores que possam diminuir o efeito de sloshing .

Por esta razdo, um dos objetivo deste trabalho como discutido anteriormente, era
propor uma estrutura para modelagem dindmica de uma aeronave multirrotorcom tilt, juntamente
uma simulacdo da dindmica do fluido, dentro de um mesmo pacote para permitir a avaliacdo de
estratégias de controle. Um fato importante a se observar é que a literatura nao apresentava tal
estudo no comego deste trabalho e no final de 2021 foi publicado o artigo [Li et al. (2021), que
apresenta o mesmo objetivo, porém usou uma estratégia diferente de solucdo, por tal razdo foi
introduzido uma analise comparativa na secao [7.2]

A metodologia de escolha para a simulacao do sistema foi baseada na investigacdo
de pacotes abertos existentes que permitissem tal dindmica, para tal, foi escolhido o uso da
plataforma Unreal©, onde a Nvidia©desenvolveu um pacote de testes para simulacdo de fluido
utilizando FLIP e a Microsoft©um modelo genérico para aeronave, ambas apresentavam resulta-
dos em alta frequéncia, tornando pertinente o uso nesse estudo. Resultados interessantes foram
obtidos, como mostrados na tabela[7.2] porém com algumas diferencas de resultados experimen-

tais presentes na literatura, que devem ocorrer principalmente devido a falta de viscosidade no
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modelo, e deve ser analisada em trabalhos futuros.

Contudo, mesmo com as divergéncias apresentadas, a fluido-dindmica utilizada incor-
pora mais ndo linearidades e se aproxima mais dos resultados experimentais que os modelos
equivalentes apresentados em [2.4] Um exemplo dessas ndo linearidades é a presenga de ondas
observadas na tabela [7.2]

Um ponto importante deste trabalho, foi a investigacdo de uma solugdo das equagdes
de dindmica dos fluidos que permitissem o uso em Hardware-In-The-Loop, através de paraleliza-
coes no calculo. Porém, para este caso, a solucdo escolhida com a implementacao feita neste
trabalho ndo conseguiu atingir o objetivo, dada a acurdcia necessdria, pois foi observado que a
implementacdo feita por Nvidia©n3o tinha acuracia o suficiente no célculo da pressio. Nesse
sentido, foi necessério adicionar mais lagos que influenciaram significativamente o tempo de so-
lucdo geral. Trabalhos futuros podem investigar melhorias de performance para a implementacao
atual a fim de permitir o Hardware-In-The-Loop.

O segundo objetivo deste trabalho, foi a proposicdo da utilizacdo de tilts na aeronave
para diminuir o efeito de sloshing e facilitar o transporte de carga liquida.

Primeiramente, o uso de tilts ja € uma tecnologia em estudo no laboratério onde este
trabalho foi desenvolvido(Machini, [2018)), porém n3o tinha um estudo de transporte de carga,
muito menos liquida. A estratégia de controle se manteve a mesma, com o uso do LQR, que
tem um valor bem interessante dado a sua base de otimizacdo de um sistema linear e a adicao
de uma nao linearidade ao sistema que é presente dado ao sloshing do fluido.

A configuracao da aeronave escolhida para o estudo, permite a comparagao com tilt
em um eixo e sem em outro, como pode ser visto na se¢do [7.2] Outra questdo relevante, foi a
simplificacdo feita em que b << k, pois isso elimina a necessidade de um controle especifico para
regular o v, como j3 realizado por Machini| (2018). Esta escolha foi feita para permitir um foco
maior sobre o controle do sloshing , mas é de grande valia ser estudo em trabalhos futuros.

Assim, na se¢do[7.2] pode ser visto como o fluido se movimenta com relagdo a mudanca
de orientagdo da aeronave, mais visivel na figura [7.18, Um resultado observado nesse estudo foi
que o uso do LQR com as constantes escolhidas n3o apresentou uma oscilacdo relevante no estado
da aeronave(com uma dindmica mais lenta) de maneira a ter o fendmeno de sloshing sobrepondo

as proprias forcas inerciais da aeronave, mas é possivel ver que ele estd presente, como pode ser
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visto na figura[7.19] Outro ponto que contribui para um efeito menor do sloshing € a distribuigdo
de inércias, onde a massa da aeronave representa 65% e o fluido 35%. Trabalhos futuros podem
analisar o comportamento de diferentes distribuicGes de inércia aeronave/fluido para avaliar tanto
a configuracdo escolhida quanto a estratégia de controle.

Através da comparacdo das entradas em degrau em diferentes direcdes foi possivel
observar a diferenca entre o eixo com e sem tilt, onde o primeiro teve menores rotacées da
aeronave, ocasionando menos sloshing e com um atuador direto para aquela direcao, ocasionando
uma resposta mais rapida. Onde o tilt ndo estava presente, teve tanto maiores valores na rotacdo
realizada pela aeronave quanto um maior nimero de oscila¢des, intensificando o efeito de sloshing
, apesar de pequeno dado a dinamica do sistema.

Finalmente, com os resultados deste trabalho, é possivel concluir que o uso da plata-
forma unificada que foi utilizada e implementada, possibilita um bom ponto de inicio para avaliar
o comportamento de uma aeronave transportando liquido, assim como um ganho relevante do
uso de tilts para o transporte dessa carga de maneira a diminuir as oscila¢des sofridas na carga

junto ao sloshing .
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