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FLUTTER SUPPRESSION STRUKTUR SAYAP PESAWAT UDARA

Henry Kurniawan, Ismoyo Haryanto, Joga Dharma Setiawan

Jurusan Teknik Mesin, Fakultas Teknik
Universitas Diponegoro, Semarang

ABSTRAK

Pada penelitian ini telah dilakukan simulasi peningkatan kecepatan flutter dengan menerapkan
sistem kendali aktif menggunakan kompensator PID yang dikombinasikan dengan filter orde satu.
Kuantitas gaya aerodinamika tak tunak dihitung dengan menggunakan formulasi Theodorsen dan
selanjutnya dilakukan pendekatan rasional Roger. Guna penentuan nilai gain proportional, integral
dan derivative dilakukan tuning PID dengan konstrain aktuator. Nilai gain yang optimum dicari
dengan menggunakan metode optimasi gradient descent, pattern search (metode pencarian dengan
algoritma genetika) dan simplex search. Hasil yang diperoleh menunjukkan bahwa kecepatan flutter
dapat dinaikkan dengan menerapkan sistem kendali aktif dan optimasi nilai gain PID dengan metode
pattern search (metode pencarian dengan algoritma genetika) memberikan hasil yang paling baik.

Keywords: aeroelastik, flutter, PID.

NOMENKLATUR

Simbol Definisi

a posisi sumbu elastis

[4,] matrik dinamik

b midcord

[Bp] matrik aerodinamika untuk control surface
B perpindahan arah vertikal (bending)
[1] matrik identitas

Iy momen inersia

K, gain derivative

Kp, kekakuan bending

K; gain integral

K, gain proporsional

K] matrik kekakuan struktur

Krg gain untuk control surface

K, kekakuan torsional

[ komponen gaya angkat akibat torsi

Iy komponen gaya angkat akibat bending

m massa
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my, komponen momen aerodinamika akibat bending
[M,] matrik massa struktur

mg komponen momen aerodinamika akibat torsi
q tekanan dinamik (q = %sz)

[Qs] matrik koefisien aerodinamika

T radius gyration

Shérg plunge-control surface coupling

Sasrr pitch-control surface coupling

Se momen statik

u vektor perpindahan

|4 kecepatan

Vy kecepatan flutter normaliser

Xq augmenting state vector

Xg posisi pusat massa (relative terhadap midcord)
a perpindahan arah torsional

Y lag

o) perpindahan control surface

d. perintah perpindahan control surface untuk aktuator
$re rasio redaman untuk control surface

T rasio massa

p rapat massa

T konstanta waktu filter

W frekuensi bending

Wrg frekuensi control surface

Wy frekuensi torsional

1. PENDAHULUAN

Dalam pengoperasian struktur pesawat terbang, salah satu batasannya adalah munculnya fenomena
aeroelastik flutter[1]. Flutter adalah self exited vibration yang muncul karena pada kecepatan udara
tertentu, redaman aerodinamika yang dibangkitkan justru memberikan tambahan energi ke dalam
sistem. Sebagai akibatnya jika diberikan gangguan kecil sekalipun struktur mengalami getaran yang
boleh jadi bisa bersifat fatal[2]. Pada pengoperasian pesawat udara kemunculan flutter akan membatasi
kecepatan terbang jelajah pesawat. Oleh karena itu fenomena aeroelastik tersebut harus diperhitungkan
sejak pada tahap fase preliminary design. Untuk mengatasi masalah aeroelastik tersebut maka
dirancanglah suatu sistem kontrol yang disebut sistem kendali aktif. Dengan menerapan sitem kendali
aktif ini diharapkan kecepatan flutter sebuah pesawat dapat dinaikkan, sehingga prestasi pesawat dapat
ditingkatkan tanpa harus mengubah rancangannya. Sistem kendali aktif merupakan suatu metode yang
digunakan untuk meningkatkan kecepatan flutter maupun untuk mereduksi respon dinamik dengan cara
menggerakkan control surface yang terdapat pada sayap pesawat terbang. Control surface itu sendiri
dikendalikan oleh suatu actuator, dengan suatu fungsi alih (transfer function) tertentu. Oleh karena
permasalahan yang ditinjau juga melibatkan kontrol, maka kasus yang dihadapi tidak lagi merupakan
masalah aeroelastisitas, tetapi masuk dalam masalah aeroservoelastisitas. Untuk dapat melihat sejauh
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mana sistem kendali aktif tersebut dapat mereduksi fenomena aeroelastik yang terjadi, maka
dilakukanlah suatu simulasi dengan program bantu Matlab/Simulink.

2. METODOLOGI

Metodologi yang digunakan untuk memecahkan masalah dalam penelitian ini yaitu dengan cara
mencari kecepatan flutter dengan menggunakan metode-p dari suatu model sayap 2 dimensi dan
menganggapnya sebagai suatu sistem getaran 2 derajat kebebasan[8]. Untuk kuantitas gaya
aerodinamika tak tunak dicari dengan menggunakan persamaan Theodorsen[5], kemudian untuk
selanjutnya dilakukan pendekatan berdasarkan Roger[3]. Setelah itu dilakukan proses tuning PID
dengan menseting kondisi diatas flutter dengan beberapa metode optimasi guna penentuan gain yang
tepat. Setelah didapatkan gain tersebut pada tiap proses optimasi yang berbeda, maka dilakukan proses
simulasi. Kemudian hasil tersebut diamati untuk tiap proses simulasi dan didiskusikan.

3. PEMODELAN MATEMATIS

3.1 Model Aeroelastik.
Persamaan aeroelastisitas dalam bentuk koordinat rampat dapat ditulis dalam bentuk[8]:

[M]{ii} + [Bsl{u} + [Ks]{u} — q[Qs]{u} = 0 (D

dimana [M;], [Bs], [Ks] adalah matrik massa, redaman dan kekakuan dari struktur. Sedangkan [Q;]
merupakan matrik aerodinamika tak tunak. Pada penelitian ini dalam menghitung kuantitas gaya
aerodinamika tak tunak akan digunakan persamaan Theodorsen. Untuk mengubah persamaan
aeroelastik (persamaan 1) menjadi bentuk state space maka gaya aeodinamika tak tunak juga harus
dinyatakan dalam domain waktu, sehingga gaya aerodinamika tak tunak tersebut dapat didekati dengan
pendekatan Roger. Bila pendekatan Roger digunakan maka matrik aerodinamika tak tunak dapat
dinyatakan dalam bentuk:

[QGiK)] = [40] + [A](K) + [A)(iK)? + By —— [Ay42] 2)

=1 ik+y

Kemudian dalam bentuk state space persamaan aeroelastik dapat ditulis seperti pada persamaan 3
[3](8], yaitu:

() = [4,]{xo} 3)
dimana:

)= om0 =[5}

Xa
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dan [Ap] adalah matrik dinamik yang komponennya berisikan:

0 [1] 0
_ _ b _
(A ] = | U1K = adw] —0)7 B = 4| qlf) 0]
4
0 5] ~IR]
2

_ b
(1] = [M;] - T (4]

3.2 Model Kontrol.
Fungsi alih pada aktuator untuk control surface dapat dinyatakan sebagai berikut[7]:

6(s) _ Krg wrE?

(sc(.‘i) - $24+2{rpwrEstwrE? (4)

Sedangkan untuk kompensatornya digunakan kontroler jenis PID (proportional integral derivative)
dengan fungsi alih sebagai berikut[4]:

5) _ o 4 Ki Kas
E _Kp+ s+rs+1 ©)
Dalam menentukan gain K,, K; dan K; penelitian ini menggunakan beberapa metode optimasi,

diantaranya: gradient descent, pattern search (dengan metode pencarian algoritma genetika) dan
simplex search [6].

3.3 Model Aeroservoelastik.
Kemudian untuk persamaan aeroservoelastik dalam bentuk state space dapat ditulis seperti pada
persamaan 6 [3], yaitu:

{1} = [4p]{x} + [By] 6. (6)
dimana:
0 0 0
_ b _ _ b?
[8,] = [al1 {Aco] - 1 [M) A [M]-l[‘i,—sz,.z]—wf]l
0 [E.] 0
dan
Ag
[E] = | A

AnL+2
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3.4 Validasi.

(1) Validasi hasil pendekatan Roger.

Dari gambar 1 terlihat bahwa hasil pendekatan Roger dengan menggunakan 4 lag bila dibandingkan
dengan hasil yang diperoleh dengan menggunakan formulasi Theodorsen memperlihatkan hasil yang
cukup baik.

(2) Validasi hasil perhitungan kecepatan flutter.

Untuk memvalidasi model aeroelastik pada penelitian ini maka dilakukan perhitungan untuk
menentukan kecepatan flutter pada suatu model sayap 2 dimensi dan hasilnya akan dibandingkan
dengan hasil yang didapat pada penelitian sebelumnya.

» Data struktur [9]:
¢ Redaman struktur =0

o u=20

e a=-02
s x,=01
o 1,=05

*  w, =25rad/sec
o @y =10 rad/sec
¢ b=36inch

Bagin Raal

*
Bagian imaginer

Perbandingan nilai [,

Bagan Faal

-._________‘-“

™~

Perbandingan nilai my,
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Blagian Raal
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—
Bagian imagrer
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--"-"-. —

Perbandingan nilai [,

Bagin Red

—

T

B—

Hagian maginar

Perbandingan nilai m,
Gambar | Perbandingan hasil pendekatan Roger dengan formulasi Theodorsen
Sehingga diperoleh hasil seperti pada tabel 1.

Tabel 1 Perbandingan hasil perhitungan kecepatan flutter untuk kasus pertama

Kecepatan
Flutter Perbedaan

Hasil perhitungan (ft/sec) (%)
Teori eksak [9] 169 -
MSC/NASTRAN

[9] 166 -1.80
FinSim 4.0 [9] 166 -1.80
Metode-p * 166 -1.80

*hasil yang dilakukan pada penelitian ini.

Dari kasus diatas dapat diketahui bahwa hasil yang diperoleh cukup baik, sehingga model yang
digunakan pada penelitian ini dalam menganalisa flutter dapat dikatakan valid.

4. STUDI KASUS

4.1 Data Struktur

Untuk melihat pengaruh penerapan kendali aktif dalam flutter suppression maka pada penelitian ini
akan dilakukan simulasi flutter suppression dengan mengambil contoh kasus pada struktur sayap
BACT [7] dengan spesifikasi tersaji pada tabel 2 dan 3.
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Tabel 2 Spesifikasi sayap BACT

Simbol Nilai Satuan
m 6.08 slug
I, 2.8 slug. ft?
K 2628 lb/ft
K, 3000 ft.lb
wp, 21.01 rad/sec
W, 3272 rad/sec
S, 0.0142 slug. ft

Shsre | 0.00288 slug. ft
Sasry | 0.00157 slug. ft?
a -0.5035 -
b 0.665 ft

4.2 Hasil Analisis Flutter
Hasil analisis flutter untuk sayap BACT dapat dilihat pada gambar yang menunjukkan bahwa flutter

terjadi pada Vy = ﬁ = 259.3 (non dimensional).
[t

Tabel 3 Data struktur sayap BACT pada ketinggian

5000 ft
Simbol Nilai
u 2136.673
Xg 0.003512
1,2 1.0414
SMTE
nph3 1.52
S¢5TE
npb* 1.25
N ]
.E. ,.-'-"'-
-'-...-/

: (a)
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wedacity-da mping curve

—hmam
e

damping

accRy

(b)
Gambar 2 Diagram V-f (a) dan V-g (b) untuk sayap BACT

4.3 Hasil Flutter Suppression
Untuk mengetahui bahwa dengan penerapan kendali aktif ini suatu getaran akibat flutter dapat diredam

maka akan diambil suatu contoh kondisi setelah flutter yaitu dengan nilai Vy = wvb = 300 (non
[44
dimensional). Kemudian dilakukan proses optimasi respon keluaran dengan beberapa metode optimasi

guna mendapatkan nilai gain PID, sehingga didapat hasil seperti pada gambar 3 sampai 5.

=7y

Gambar 3 Optimasi respon keluaran dengan metode gradient descent

Gambar 4 Optimasi respon keluaran dengan metode pattern search
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S res ek e

Gambar 5 Optimasi respon keluaran dengan metode simplex search

Untuk nilai parameter PID yang didapatkan dari proses optimasi respon keluaran, dapat dilihat pada
tabel 4.

Tabel 4 Nilai parameter PID yang didapat dari proses optimasi

Metode Kp Ki Kd
Gradient
descent 0.5892 | 0.1400 | 0.4021

Pattern search | 3.2937 | 29671 | 0.7259

Simplex search | 0.6954 | 0.0061 | 0.1212

Sedangkan hasil simulasi flutter suppression dengan menggunakan parameter PID yang didapat dengan
menggunakan ketiga metode optimasi tersebut disajikan pada gambar 6 sampai 8.

~ans

Lom
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Gambar 6 Hasil plot simulasi flutter suppression dengan parameter PID hasil optimasi dengan metode

5. DISKUSI

gradient descent

Dari gambar hasil simulasi flutter suppression dengan menggunakan PID sebagai kompensatornya,

bt dan ot hondmenssna)
i b i

Ham

—Ham

Jam

B B B B

daim rad)

Gambar 7 Hasil plot simulasi flutter suppression dengan parameter PID hasil optimasi dengan metode
pattern search (metode pencarian dengan algoritma genetika)

dimana nilai parameter PID yang digunakan diperoleh dengan menggunakan metode optimasi gradient
descent, pattern search dengan metode pencarian algoritma genetika dan simplex search dapat
diketahui bahwa hasil simulasi dengan menerapkan metode pattern search dengan algoritma genetika
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sebagai metode pencariannya, menunjukkan hasil yang lebih baik jika dibandingkan dengan kedua
metode yang lainnya. Hal tersebut terjadi karena pada metode pattern search (metode pencarian
dengan algoritma genetika) dalam menentukan nilai optimumnya tidak memerlukan nilai tebakan awal
tetapi masukannya berupa bilangan acak (random) yang berada pada daerah feasible dari suatu fungsi
tak linier yang akan dioptimasi dan dengan prinsip-prinsip pencarian algoritma genetika maka akan
didapat suatu nilai optimum yang merupakan nilai optimum global. Sedangkan pada metode optimasi
gradient descent memerlukan nilai tebakan awal untuk melakukan proses optimasi, sehingga nilai
optimasi yang didapat merupakan nilai yang dekat dengan nilai tebakan awal. Jika nilai tebakan awal
tersebut jauh dari nilai optimum global, maka bisa jadi nilai optimum yang didapat bukan

il chan h det fnan dima s ana

(] ] [ 20 28 = ET) = [T} E: 10 18 20 = x = = = =
Tia i) Tierm i)

Gambar 8 Hasil plot simulasi flutter suppression dengan parameter PID hasil optimasi dengan metode
simplex search

nilai optimum global, melainkan nilai optimum lokal dari suatu fungsi tak linier, oleh karena itu hasil
yang didapat dengan metode gradient descent kurang baik jika dibandingkan dengan metode optimasi
dengan pattern search (metode pencarian dengan algoritma genetika). Sehingga untuk mendapatkan
nilai optimum global dengan metode gradient descent diperlukan nilai tebakan awal yang kira-kira
dekat dengan nilai optimum global. Untuk metode optimasi dengan menggunakan metode simplex
search telah diketahui bahwa prinsip pencarian nilai optimumnya yaitu dengan cara melinierisasi suatu
fungsi tak linier, sehingga nilai optimum yang didapatkan akan jauh dari nilai optimum yang
sebenarnya. Selain itu pada metode simplex search juga diperlukan nilai tebakan awal untuk proses
optimasi, sehingga hasil optimasi juga akan berkisar tidak jauh dari nilai tebakan awal (sama dengan
metode gradient descent). Oleh karena itu tidak menutup kemungkinan nilai optimum yang dihasilkan
merupakan nilai optimum lokal. Sehingga hasil yang didapatkan dengan metode simplex search kurang
baik jika dibandingkan dengan metode gradient descent dan metode pattern search dengan algoritma
genetika sebagai metode pencariannya.

6. KESIMPULAN

1. Dengan menerapan sistem kendali aktif pada struktur sayap batas stabilitas flutter dapat
dinaikkan.

2. Teknik kontrol PID dapat digunakan untuk mendesain kompensator pada penerapan sitem
kendali aktif dengan penentuan parameter yang tepat.

3. Penentuan nilai parameter atau tuning untuk PID dapat dilakukan dengan mengoptimasi respon
keluaran dengan bantuan blok output constraint yang tersedia pada Simulink.
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4. Hasil terbaik pada proses optimasi nilai parameter untuk PID didapat dengan menggunakan
metode pattern search dengan algoritma genetika sebagai metode pencariannya.
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