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Resumo: Na Industria Aeroespacial, os 6rgdos reguladores estabelecem procedimentos de validacdo e certificacio para
garantir a seguranga contra fendmenos indesejaveis em avides e proteger a integridade fisica dos ocupantes. Uma
tendéncia importante nesse setor € o uso de estruturas flexiveis, o que aumenta a manobrabilidade das aeronaves. No
entanto, essa flexibilidade também torna os fendmenos aeroeldsticos, como o flutter, mais evidentes. Este estudo utiliza
um modelo aeroservoeldstico para o controle dindmico do flutter, usando a plataforma Matlab-Simulink®. O modelo se
baseia na lei de controle PID, e a modelagem matematica considera uma asa linear e homogénea com uma superficie de
controle no bordo de fuga. O objetivo da pesquisa € explorar a interacdo entre o sistema de controle e o sistema
aeroelastico, focando em metas especificas como variagdo dos ganhos. A andlise dos resultados € feita por meio de
representacdes graficas no espaco V-g-f. Este enfoque permite entender o impacto do sistema de controle no desempenho
da aeronave, visando um voo controlado e seguro.

Palavras-chave: flutter; resposta a rajada; sistemas dinamicos de controle aeronautico.

Abstract: In the aerospace industry, regulatory agencies establish validation and certification procedures to ensure
safety against undesirable phenomena in aircraft and protect the physical integrity of occupants. An important trend
in this sector is the use of flexible structures, which enhances aircraft maneuverability. However, this flexibility also
makes aeroelastic phenomena, such as flutter, more pronounced. This study employs an aeroservoelastic model for
the dynamic control of flutter using the Matlab-Simulink® platform. The model is based on PID control law, and the
mathematical modeling considers a linear and homogeneous wing with a trailing-edge control surface. The research
aims to explore the interaction between the control system and the aeroelastic system, focusing on specific objectives
such as gain variations. The results are analyzed through graphical representations in the V-g-f space. This approach
allows for an understanding of the control system's impact on aircraft performance, aiming for controlled and safe
flight.

Keywords: flutter; gust; aeronautical dynamic control systems.
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A disciplina da aeroelasticidade, constitui-se em uma area cientifica que investiga as complexas intera¢des entre
as forgas aerodinamicas, elasticas e inerciais em estruturas mecanicas, e consiste em assunto amplamente discutido na
literatura, desde os primodrdios da aviagdo até dias mais atuais (BISPLINHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996; WRIGHT;
COOPER, 2015; MARTINS et. al. 2022). No contexto atual, a aeroelasticidade desempenha um papel essencial no
desenvolvimento de aeronaves mais leves e eficientes, impulsionado pela busca por menor consumo de combustivel e
emissoes reduzidas. Por exemplo, projetos de asas flexiveis, como os utilizados em aeronaves comerciais de ultima
geracdo, exigem um controle preciso das interacBes aeroelasticas para evitar instabilidades (GAO e LIU, 2020). Outro
exemplo relevante é o desenvolvimento de aeronaves hipersénicas, nas quais os efeitos aeroeldsticos se tornam ainda
mais desafiadores devido as altas velocidades e temperaturas envolvidas (QUAN et al, 2021).

A interagdo entre a flexibilidade estrutural e forgas inerentes as aeronaves podem precipitar deflexdes estaticas e
acoplamentos dinamicos, gerando movimentos oscilatérios intrinsecos ao corpo da aeronave em andlise. Tais
interacdes, se ndo controladas de maneira adequada, podem resultar na reducdo prematura da vida uatil de
componentes estruturais, complicagdes relacionadas ao controle da aeronave e em casos extremos, falhas estruturais
catastroficas (CHAMBERS, J. R., 2005).

O fendbmeno de flutter, materializa-se quando a aeronave se aproxima da chamada velocidade critica de flutter,
instancia em que, devido a uma instabilidade aeroelastica dinamica, resultante da interagao entre forgas aerodinamicas,
eldsticas e inerciais, manifesta-se uma oscilacdo autossustentada em superficies como asas. Esta oscilacdo pode
desencadear problemas estruturais se ndo devidamente mitigada (DA MACENA, 2023).

Considerando o contexto previamente mencionado, este artigo tem como objetivo realizar uma analise
aeroservoelastica utilizando um modelo de dois graus de liberdade (2GDL) com um flap simplificado em uma asa reta.
O estudo envolve a aplicagdo de controle ativo, especificamente do tipo PID, para avaliar sua influéncia na instabilidade
aeroeldstica. A investigacdo abrange a estabilidade do sistema em malha aberta e fechada, com foco na andlise dos
fendmenos de flutter e resposta a rajada, incluindo a influéncia dos ganhos do controlador sobre a resposta aeroeldstica.

2. Modelagem Matematica do Sistema Aeroservoelastico

2.1 Modelo de Malha Fechada

A plataforma Matlab® e Simulink® foi empregada para incorporar um modelo de asa conforme ilustrado na Fig. 02
com 2 graus de liberdade (torgdo (qt) e flexdo(gb)) e uma superficie de controle (beta) para a analise aeroservoelastica.
Utilizando o Método de energia de Lagrange é possivel obter as equagdes do movimento (WRIGHT; COOPER, 2015)
incluindo a contribuicdo aerodinamica n3o estacionaria conforme apresentado na Eq. (1),

Figura 02 - Representagdao do modelo utilizado da esquerda para a direita: Modelo de flexao, tor¢do. Fonte: Wright and Cooper
(2015).

sc sc cs
m—— m—| —=X,C . —a, 0 .
5 4( 2 q, 10 4q,
2 ,; .. + pv 2 3 ..
R) C 2 +x zc qr csS b —CS qt
m—|—-—x.c| m—=|——x,C B 5
7 f f f g v 24 4 (1.1),
cs 4E] ca.s
0 an 3 0 q - 6L
S
+| pv + "l=pV? B
c’s GJ ||l|q, c’bs
0 -——p, || 0 — e
s 4
qp: Coordenada generalizada para flexao — Deslocamento. a,,: Variagdo do coeficiente de sustentagao em relagdo ao

q.: Coordenada generalizada para tor¢do — Deslocamento. angulo de ataque.



b,,: Variagdo do coeficiente de momento em relagdo ao
angulo de ataque da asa.

a.: Variagdo do coeficiente de sustentagdo em relagdo ao
angulo de rotagdo da superficie de controle.

b.: Variacdo do coeficiente de momento em relagdo ao
angulo de rotacdo da superficie de controle.

B: Angulo da superficie de controle.

Em sua forma resumida Eq. 1.2,

El: Rigidez a flexdo.

GJ: Rigidez a torgdo.

m: Massa.

p: Densidade do ar.

s: Transdutor no bordo de ataque.
V : Velocidade do vento relativo.

AjG+pvBg+(pv’C+E)g=gf (1.2),

O controle ativo utilizado neste trabalho é do tipo Proporcional-Integrativo-Derivativo (PID) Eq. 1.2, o controlador
PID consiste em calcular o erro proporcional, integrativo e derivativo e multiplicar pelo ganho (DORF, 2018).

dE

”(’):kaJ’kijEd”kdE (1.2),

u(t): Variavel do controlador PID.
E: Valor de erro.

k,: Ganho proporcional.

k;: Ganho integral.

kg4: Ganho derivativo.

Como o sistema utiliza controle ativo faz necessario inclusdo das matrizes F e G, as quais sdo matrizes de feedback
compostas por coeficientes que sdo fungdo do controle de ganhos (kv- ganho derivativo e kp — ganho proporcional),

densidade e velocidade do ar.

Otermo pV? estdincorporado no vetor de excitagdo g . Entdo, usando a abordagem de (WRIGHT; COOPER, 2015),

uma excitagdo harménica f = Bye'“t

e resposta harmdnica q = qoei“’t levam a funcdo de resposta em frequéncia

(FRF) entre os graus de liberdade de resposta e a rotacdo da superficie de controle.
A partir de g obtém-se as matrizes de feedback as quais sdo calculadas em fun¢do dos ganhos de controle,

densidade e velocidade do ar, para cada modo. Sendo o0 modo um de flexdo e o modo dois de torgdo. Separando cada

modo nas varidveis g, é obtida a Eq. (1.3)
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2.2 Modelo Malha Aberta
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Para analise em malha aberta, pode-se descrever o problema em trés graus de liberdade (WRIGHT; COOPER, 2015),
conforme Eqg. 2.1. De suma importancia notar-se que ,b' atua como modo e ndo como saida quando se analisa em malha

aberta para trés graus de liberdade:
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2.3 Modelagem aeroservoelastica incluindo resposta a rajada

Para simular a resposta a rajada, implementa-se na Eq. 1.1 o efeito de uma rajada vertical uniforme de velocidade
w, ao longo de toda a envergadura da asa, a fim de induzir uma perturbagdo externa. O conceito consiste em utilizar
mudancas no angulo de incidéncia AO, devido a perturbacdo externa. Adicionando a sustentagdo e o momento de
arfagem agindo em uma faixa elementar na asa devido a rajada e adicionando o termo de excita¢do do lado direito
devido a entrada de rajada, é obtido a igualdade conforme Eq. 2.2.
ca,_s

w

6 h
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Assim, a equacdo em seu formato completo com o sistema de controle e excita¢do a rajada Eq. 2.3, é apresentada:

Agq+pvBq+(pv’C+E)q=gf+hw, (2.3)

2. Materiais e Métodos

A simulagdes numéricas apresentadas neste trabalho sdo realizadas com base em uma estrutura, que consiste
em placas de aluminio retangulares com espessura de t = 0,5 mm, liga 1100-H14. Os dados geométricos e fisicos do
modelo podem ser conferidos na Fig. 02 e Tab. 01.

Para escolha das propriedades do aluminio foram utilizados dados da fornecedora do material. Para realizar a
validagdo dos valores de El e GJ utilizados na analise numérica foi realizado um experimento pratico com as placas
planas de aluminio simulando um engaste e adicionando cargas em intervalos regulares, com os valores obtidos com as
equacdes analiticas que definem esses valores.

Sobre os dados geométricos da asa (corda e envergadura) foram feitas simula¢des paramétricas em malha aberta,
com intuito de obter combina¢des de dados que levassem a uma velocidade critica adequada a simulagdes
experimentais em tunel de vento didatico em trabalhos futuros. Os resultados das simulagGes em Matlab® foram salvas



em um arquivo Excel® sendo realizada uma filtragem de dados em Python para escolha da geometria. A Fig. 01
exemplifica o fluxograma realizado para escolhas das configuragdes candidatas a geometria final da asa.

Definigdo Simulagao
dos numerica para i
. : p AT " Candidato a
- conjuntos de determinagao das dos dados W Sim X
Inicio ™ . —_— i X —_requisitos do geometria ———
parametros velocidades via rotina -
" final da asa
a serem criticas Python
simulados equivalentes

Configuragao
descartada

Figura 01 — Fluxograma sele¢do do modelo asa

2.1 Calculo das velocidades criticas

Para o calculo das velocidades criticas aeroservoelasticas, tanto os sistemas de malha aberta quanto de malha
fechada desempenham fungdes essenciais. A analise de malha aberta consiste na investigagdo do comportamento
estrutural de uma aeronave sem a influéncia de entradas de controle, possibilitando a identificacdo de velocidades e
modos criticos de flutter. Por outro lado, a analise de malha fechada com os ganhos k., k; considera os efeitos das
leis de controle e dos mecanismos de feedback no controle do flutter. Ela examina como os sistemas de controle
atenuam ou retardam ativamente as oscilagGes desse fendmeno, contribuindo assim para o aumento da estabilidade e

seguranca da aeronave durante o voo. A metodologia utilizada segue ilustrada na Fig. 03:

Determinar
Parametros Modelagem Solugao por Diagrama i
Inicio ) 9 $a0.p - 9 velocidade | s
do sistema Matematica autovalores V-G-F critica de
flutter

Figura 01 - llustracdao da metodologia para encontrar a velocidade critica de flutter.
2.1 Calculo da resposta a rajada

Para o calculo do sistema de resposta a rajada para o presente trabalho, utilizou-se somente a malha fechada, apds
a calibragdo do sistema para a velocidade critica desejada realizando um ajuste fino para o melhor desempenho do
sistema. As rajadas sdo calibradas e adicionadas no modelo matematico como perturbagGes externas discretas 1-
cosseno, modelo utilizado para aeronaves menores, realizando o calculo dos autovalores ja com o sistema PID encontra
se os valores de deslocamento da superficie de controle e do bordo de ataque, por fim plota-se os graficos para uma
melhor visualizacdo da amplitude e estabilizacdo do sistema.
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Figura 02 - llustragdo da metodologia para verificar a resposta rajada do sistema.

As simulacBes aeroeldsticas com base nas equacgdes diferenciais (Eq.1.1, 1. 2 e 1.3) devem ser resolvidas com os
dados de geometria e ambiente operacional, resultando nos autovalores e autovetores correspondentes. Dessa forma
é possivel a geragdo dos graficos chamados V-g-f (velocidade, amortecimento e frequéncia), uma vez que:

— - 2 ._
A ==Cw tiw 1-¢7,j=12,.,N (2.4),

Conforme destacado por WRIGHT and COOPER (2015), as frequéncias naturais sdo denotadas por wj, enquanto as
taxas de amortecimento sdo representadas por { Eg. 2.4. Os modos de vibragdo expressos em coordenadas
generalizadas emergem a partir das porgdes superior ou inferior dos autovalores, ao decompor o autovetor em suas
metades superior e inferior, estamos simplesmente separando a parte que descreve o deslocamento da parte que
descreve a velocidade (ou momento).

3. Resultados

3.1 Parametros do Sistema

Os parametros do sistema sendo apresentados na Tab. 01. Esses parametros sdo incorporados como entradas no
método numérico empregado neste estudo. Vale ressaltar que o método desenvolvido pode ser aplicado a diversas

aeronaves, considerando configuragdes distintas.

Tabela 01. Dados do sistema numérico utilizado na simulagdo. WRIGHT and COOPER (2015)

Parametro Valor
Semi-envergadura (s) 0,57 m
Corda (c) 0,05 m

Tamanho da superficie de controle por
20 %
porcentagem da corda (E)

Eixo Elastico (xf) 0,40*c

Eixo de Massa (x:n) 0,5c

Massa por unidade de drea 1.355 kg/mz




Rigidez a Flex3o (El) 0,0365 Nm?
Rigidez a Torc¢do (GJ) 0,0542 Nm?
Variac¢do do coeficiente de sustentacdo o
em relagdo ao angulo de ataque (a,,)
Derivada adimensional por passo de 0

amortecimento (My)

Densidade do Ar (p)

1,255 k9 /

Espessura(t)

0,0005 m

3.2 Analise Aeroservoelastica

3.2.1 Analise aeroelastica

O flutter é identificado quando a parte imagindria de um dos autovalores cruza o eixo horizontal. Em outras
palavras, o fendmeno de flutter pode ser identificado quando o amortecimento se torna negativo, esta sentenca vale
para todos os modos sendo identificada no modo que primeiro apresentar um valor negativo para o amortecimento.
Para vias de exemplificagdo é notavel que o amortecimento se torna negativa em 7 m/s na Fig. 05, indicando a
identificacdo da velocidade de flutter para um sistema sem controle, em malha aberta. Com a utilizacdo do controlador
PID no decorrer dos resultados a velocidade critica é atrasada e o envelope de voo com a asa analisada é estendido.

Flexdo da asa | Torcao | Superficie de controle - Eixo elastico em 40% da corda
T ¥ T ¥ T ¥ 1 ¥ T

]

= ai0 |-

- 3 3 5 [
Welogsdsds [m's)

Frequéncia de controle 26.20 Hz e linha de dobra em B0% da corda
¥ ¥ ¥

Mo e e
—Moda da Torao
= ido da Suporfios do Cordrole

Taza de amartedmano (5

Figura 05 -A partir da esquerda: Comportamento do sistema aeroeldstico em malha aberta com 3 GDL. Zoom nas frequéncias de

flexdo e torgdo.
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3.2.2 Variagdo Paramétrica nos Ganhos PID

3.2.2.1 Variagdo do ganho derivativo k,,

H
L
g
= == iyolockdade Crites do Flusor &
E
[

Neste contexto especifico, adotou-se kg =0, variando o k,,.
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Figura 06 - A partir da esquerda: Comportamento do sistema aeroeldstico com variagdo do ganho derivativo pelo controlador. Zoom

no amortecimento demonstrando a influéncia dos ganhos.

Tabela 02 - Relagdo k, - Velocidade Critica de flutter

k, Velocidade Critica (m/s)
-0,01 7,16
-0,02 7,38
-0,03 7,60
-0,04 7,86
-0,05 8,06

Ao manipular o ganho de velocidade em um intervalo de -0, 01 a -0, 05, Fig. 06 e Tab. 02, observa-se uma
correlacdo direta entre o aumento deste parametro e a melhoria da precisdo do sistema, concomitantemente ao
retardamento da ocorréncia do fendmeno conhecido como flutter. E relevante destacar que mesmo incrementos
minimos no valor do ganho exercem influéncia substancial sobre o desempenho global da asa. Durante a investigacao
dos valores especificos de ganho abordados, o sistema em andlise manteve-se estdvel para quase todos os ganhos, o
que, por sua vez, contribuiu significativamente para a mitigacdo da velocidade critica de flutter, com um envelope que

se estende até 8.06 m/s um aumento de 10,6 %.

3.2.2.2 Variagdo do ganho derivativo k;

Neste contexto especifico, adotou-se k, =0, variando o k.
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Figura 07 - A partir da esquerda: Comportamento do sistema aeroeldstico com variagdo do ganho proporcional pelo controlador.
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Tabela 03 - Relagdo k, - Velocidade Critica de flutter

k, Velocidade Critica (m/s)
0,05 7,005
0,10 7,013
0,15 7,015
0,20 7,017
0,25 7,018
0,30 7,020
0,35 7,021
0,40 7,023
0,45 7,024
0,50 7,025

Ao manipular o ganho derivativo kg, Fig. 07 e Tab. 03, observa-se a necessidade de empregar valores mais
substanciais em comparagdo com o ganho de derivativo, resultando em um incremento menos significativo na
velocidade critica de flutter. Tal constatacdo é corroborada pela analise da curva de amortecimento, a qual demonstra
um aumento na velocidade de flutter, porém minima 0,25%. E saliente mencionar que, para os valores de ganho

especificados, o sistema permaneceu estavel, exercendo assim um efeito favordvel na mitigacdo da velocidade critica
de flutter.

3.2.2.2 Variagdo dos ganhos k; e k,

No presente tdpico, aplicasse valores aos ganhos k,, =- 0.05 e k; = 0.50 simultaneamente com o intuito de
obter um desempenho aprimorado quando se analisa o envelope de voo.
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Figura 07 - A partir da esquerda: Comportamento do sistema aeroeldstico com o ganho derivativo e proporcional pelo controlador,

sistema estdvel. Zoom nos amortecimentos proximos as velocidades criticas.

Tabela 04 - Relagdo k, e k; - Velocidade Critica de flutter

k, kq Velocidade Critica (m/s)
-0,05 0,05 8.08

Utilizando o ganho k,, =-0,05e k; =0,50 apresentou ampliagdo do envelope de voo, Fig. 07 e Tab. 04, embora
seja uma ampliagdo pequena, quando comparado com o k,, sozinho, apresentando uma ampliagdo de 10,8%.

3.2.3 Resposta a Rajada

Deslocamento do bordo de ataque da asa (m)
Kv=-0.05 Kd=0.5 Vel =7m/s

T T T
0
-5 —~
-10 ——Malha fechada|
-15 ——Malha aberta |~
| | l | | | | I
2 3 4 5 6 4 8 9 10

Time (s)

Figura 08 — Respostas do sistema d rajada comparando o tempo de estabilizagéo e deslocamento do bordo de ataque.

Implementando-se os ganhos que apresentaram melhor desempenho, e calibrando as rajadas para Brasilia por
meio do estudo conduzido por MAGGIOTTOL1 et al. (2013). E observado uma melhora na resposta do sistema a rajadas

qguando se analisa o deslocamento do bordo de ataque da asa, deslocou-se em milimetros, e o tempo para o sistema
estabilizar € menor do que 1 segundo Fig. 08.

4 Discussao

A andlise desenvolvida neste trabalho evidenciou uma notdvel versatilidade no apoio a tomada de decisGes no
desenvolvimento de projetos conceituais. A flexibilidade mostra-se de grande relevancia para equipes de aerodesign e
entusiastas de design de aeronaves. Apesar da simplificacdo do modelo, os resultados fornecem informacgdes suficientes
para realizar trade-offs preliminares em projetos conceituais de aeronaves.

Na andlise do desempenho paramétrico, torna-se notavel que o aumento no médulo de ganho para k,, (sinal
negativo), ganho derivativo, atrasa a velocidade de critica, ampliando as capacidades aeroelasticas do sistema e



atrasando efetivamente as condicées de flutter. Contudo, o risco de desestabilizacdo emerge com ganhos superiores a
0,05.

Na andlise do ganho proporcional kg4, seu impacto no envelope de voo revelou-se modesto em comparagdo com
o ganho derivativo. No entanto, sua vantagem reside na resposta a rajada demonstrando impacto substancia na
estabilizacdo do sistema quando submetido a perturbagées externas.

O controlador quando calibrado corretamente fornece o desempenho desejado do subsistema da aeronave e
atendendo as limitagdes dos atuadores, o foco do modelo utilizado ndo é na instrumentacdo, mas deve-se lembrar que
€ um modelo SISO de introducdo a aeroelasticidade tendo como faixa de operagdo somente as limitagoes da superficie
de controle sendo uma angulagdo de +15 e uma faixa de operagdo de 30° por segundo, além de ndo apresentar um
overshoot baixo, sendo os menores valores apresentados acima de 50 % e 60 %, sem rajada e com rajada
respectivamente, devido as limitagdes inerentes ao sistema.

Apesar das limitagOes inerentes ao modelo, o panorama introduzido neste contexto emerge como uma ferramenta
relevante. Seu potencial pode ser aprimorado pela incorporacao de diversos modelos de leis de controle, integracdo de
elementos nado lineares e adogdo de modos estruturais e aerodinamicos mais abrangentes.
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