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Abstrak

Peran pesawat terbang di Indonesia disadari memiliki peran penting untuk berbagai macam kebutuhan jika kita menilai
bagaimana bentuk geografis negri ini yang berupa lautan dan juga terdiri dari banyak pegunungan yang masih aktif.
Dengan letak geografis yang demikian maka peran dari sebuah pesawat udara sangat penting untuk pemantauan ataupun
untuk keadaan darurat seperti bencana alam dan sebagainya. Dalam keadaan darurat seperti gunung berapi yang meletus,
diharapkan pemantauan lokasi dapat dilakukan dengan meminimalisir korban jiwa terutama awak pesawat terbang itu
sendiri, untuk itulah peran pesawat terbang dengan kualitas pitching yang baik ini sangat diperlukan terutama di negara
ini. Untuk mengendalikan pesawat terbang diperlukan sebuah sistem kontrol yang mumpuni untuk diterapkan ke dalam
pesawat tersebut dan salah satu sistem kontrol yang bisa di terapkan adalah sistem kontrol Fuzzy. Dengan sistem kontrol
Fuzzy yang diterapkan ke dalam plant pesawat terbang kita mampu untuk mengendalikan sudut gerak pesawat terbang ke
arah yang kita inginkan. Begitu pula dalam penilitian ini akan dirancang sebuah sistem kontrol yang akan memberikan
hasil yang baik terutama terhadap sudut gerak pesawat yaitu pitcth(theta)
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Abstract

The role of aircraft in Indonesia realizing it has an important role for a variety of needs if we judge how the geographical
shape of this country in the form of oceans and also consists of many mountains that are still active. With the geographical
location so the role of a very important aircraft for monitoring or for emergencies such as natural disasters and so on. In
an emergency such as an erupting volcano, the expected location monitoring can be done by minimizing the loss of life,
especially the flight crew to fly itself, for that is the role of aircraft is urgently needed, especially in this country. For
controlling the aircraft needed a control system that is capable to be applied to the plane and one control system that can
be applied is a fuzzy control system. With Fuzzy control systems are applied to the aircraft plant we were able to control
the angle of aircraft movement in the direction we want. Similarly, in this research will be designed a control system that
will give good results for air motion that is pitch(theta).

Keywords: pesawat terbang, Fuzzy logic controller, pitch, Matlab
PESAWAT TERBANG adalah kendaraan udara yang

memiliki suplai tenaga sendiri. Pada umumnya pilot harus
mengendalikan pesawat sepanjang waktu agar pesawat

1. Pendahuluan

Penggunaan PESAWAT TERBANG untuk aplikasi-

aplikasi militer ataupun sipil semakin meningkat selama
beberapa tahun terakhir. Untuk aplikasi sipil biasanya
PESAWAT TERBANG digunakan untuk pengawasan
suatu wilayah, inspeksi jaringan transmisi listrik, jalur pipa
gas dan minyak, pemantauan lingkungan hutan atau sawah,
dan pengawasan lalu lintas. Bahkan di Jepang PESAWAT
TERBANG digunakan untuk menyiram air dan pupuk di
area sawah[1].

tidak hilang kendali. Oleh sebab itu dirancang suatu sistem
navigasi agar PESAWAT TERBANG mampu terbang
sendiri tanpa adanya kendali langsung dari pilot, sehingga
beban Kkerja  pilot dapat dikurangi[2]. PESAWAT
TERBANG terbagi 2 menurut alat penggeraknya yaitu
fixed wing dan rotary wing. Pada penilitian ini PESAWAT
TERBANG yang akan dijadikan bahan penelitian adalah
PESAWAT TERBANG tipe fixed wing.
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Salah satu unsur penting yang ada dalam pengontrolan
kestabilan PESAWAT TERBANG Fixed Wing adalah
pengontrolan sudut pitch (Pitching). Pitching merupakan
gerakan menggangguk atau gerakan keatas dan kebawah
dari hidung pesawat, pitching bergerak pada sumbu
longitudinal pesawat. Gerakan pitching dilakukan pada
saat pesawat akan melakukan take off (pada saat climbing
atau terbang menanjak) dan landing (pada saat descent atau
terbang menurun).

Dalam merancang sistem kontrol, dibutuhkan pemodelan
dari plant yang akan dikontrol, dalam hal ini adalah
pesawat fixed wing. A.Noth, S.Boubdallah, dan
R.Siegwart[3], melakukan peneilitian untuk mendapatkan
model fixed wing PESAWAT TERBANG secara dinamis.
Dalam memodelkan PESAWAT TERBANG tersebut
diberikan beberapa batasan-batasan, misalnya PESAWAT
TERBANG yang dimodelkan adalah fixed wing dengan
tipe cyberswan[5]. Sedangkan, dalam penelitian ini, model
matematika yang digunakan untuk model plant pesawat
didapat dari buku McLean[8].

Beberapa penelitian telah dilakukan untuk mengkontrol
pesawat. Tadeo Expinoza, Alejandro Dzul, dan Miguel
Llama[4], melakukan perbandingan beberapa metode-
metode kontrol dalam mengkontrol fixed wing PESAWAT
TERBANG. Mereka merancang sistem kontrol PID,
nested saturation, backstepping. Andi Aris Rinaldi[11]
juga melakukan perancangan dan implementasi kontroler
PID untuk kestabilan gerak PESAWAT TERBANG.

Pada tugas akhir ini dibuat sistem kontrol Fuzzy. Sistem
kontrol Fuzzy yang dihasilkan akan dapat mengendalikan
sudut roll, pitch, dan yaw PESAWAT TERBANG tipe fixed-
wing. Sudut-sudut PESAWAT TERBANG tersebut akan
dapat dikontrol dengan sistem kontrol yang dihasilkan dari
tugas akhir ini

2.  Metode
2.1. Bidang kendali utama pada pesawat

Pesawat memiliki beberapa bidang kendali untuk
mengendalikan gerakannya. Gambar 1 adalah bidang
kendali pesawat secara umum.

Rudder

Ailerons

Gambar 1. Bidang kendali utama pada pesawat[8]

Pada Gambar 1 terdapat rudder, elevator, dan aileron.
Elevator berfungsi dalam gerakan mengangguk atau
pitching. Pitching adalah gerakan yang dilakukan pada saat
landing atau take-off. Sementara rudder dan aileron
bekerja bersamaan yang mempengaruhi gerakan pesawat
saat berbelok ke kanan atau ke kiri[8].
1. Aileron
Aileron adalah bidang kontrol gerak yang berfungsi
untuk menggerakkan pesawat dengan gerak roll
(rolling). Aileron biasanya terdapat pada sayap pesawat
terbang, terletak pada bagian sebelah luar/pinggir dari
pesawat. Gerakan aileron ini akan saling berlawanan
arah dari masing masing aileron dengan besar sudut
yang sama.
2. Rudder
Rudder adalah bidang kontrol gerak pesawat yang
berfungsi untuk mengatur gerakan yaw pada pesawat.
Elevator biasanya berada pada bagian ekor pesawat
terbang dengan arah vertikal.
3. Elevator
Elevator adalah bidang kontrol gerak pesawat yang
berfungsi untuk mengatur gerakan pitch pada pesawat.
Elevator biasanya berada pada bagian ekor pesawat
terbang dengan arah horizontal.

2.2. Persamaan gerak pesawat

Sebelum menjabarkan persamaan gerak pesawat, terlebih
dahulu diperkenalkan dua macam bidang koordinat, yaitu
Earth Axes System dan Body Axes System. Gambar 2 adalah
Earth Axis System dan Gambar 3 adalah Body Axes System.

Xe
(North)

All directions shown are positive
U, ¥, R are the forward, side and yawing velocities
L, M, Nare roll, pitch and yaw mbments
P, O, R are the angular velocities,
roll, pitch and yaw
@, 8, ¥ are roll, pitch and yaw angles

Vr Thrust
(postive forwards)

Gambar 3. Body Axes System([8]
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Dari Gambar 2 dan Gambar 3 diketahui bahwa variabel U,
V, dan R adalah kecepatan terhadap sumbu XB, sumbu
YB, dan sumbu ZB. L, M, N masing-masing secara
berurutan adalah roll moment, pitch moment, dan yaw
moment. P, Q, R adalah kecepatan angular roll, pitch, dan
yaw. Dan terakhir ®, ®, ¥ adalah sudut roll, pitch, dan
yaw.

Diasumsikan, pesawat adalah rigid body, dengan begitu
gerak pesawat dapat direpresentasikan memiliki 6 derajat
kebebasan. Dengan mengaplikasikan hukum Newton
kedua, persamaan gerak dapat direpresentasikan dalam
bentuk kecepatan translasi dan angular[8].

Berdasarkan McLean[8], model matematika dari
persamaan gerak pesawat ditunjukkan oleh Persamaan 1 -
6.

X =m(U + QW — VR + g sin ©) (1)
Y =m(V + UR — PW — g cos @ sin @) (2)
Z=m(W + PV —UQ — g cos © cos ®) ©)
L = IxxP — Ixz(R + PQ) + QR(Izz-lyy) (4)
M = lyyQ + Ixz(P>— R?) + PR(Ixx-1zz) (5)
N = IzzR — IxzP + PQ(lyy - IxX) + 1zzQR (6)

2.2.1. Persamaan Linier Pesawat

Persamaan linier pesawat dibagi menjadi 2 bagian, yaitu
persamaan gerak modus longitudinal dan modus lateral.
Persamaan 7 — 10 adalah persamaan gerak modus
longitudinal, dan Persamaan 11 — 15 adalah persamaan
gerak modus lateral[8].

1 = XyU + XyW — g cos yo0 @)

W =Zyu + Zyw + UgQq — g sin yo0 + Zsede (8)
q = My + MW + MWW + Myq + Msede (9)
6=q (10)
v =YW + Ugr — g cos yo®@ + YsrOr (11)
p=Lw+Lgp+Lr+ L5504+ L’srOr (12)
7 =N’yw+ N’pp + N’ir + N’540a + N’5r0R (13)
& =p+rtanyo (14)
¥ =r/cos o (15)

2.3.  Sistem Kontrol Pesawat Fixed Wing

Skema secara keseluruhan sistem kontrol umpan balik
pesawat fixed wing yang akan dibuat dapat dilihat pada
Gambar 4.

Sistem kontrol yang dipakai adalah Fuzzy logic control
system. Blok kontroler berisi logika fuzzy yang terdiri dari
total 49 logika yang berasal dari 7 membership function.
Hasil keluaran dari plant sinyal umpan balik yang
menghasilkan error dan delta error. Eror dan delta eror
yang di hasilkan tersebut di jadikan sebagai masukan ke
dalam kontroler tersebut.

referensi  , _ eror Plant model output
> pesawat ——
kontroler terbang

Gambar 4. Skema kontrol pesawat fixed wing
2.3.1. Plant Model Nonlinier Pesawat

Model simulink dari model nonlinier pesawat dibuat
berdasarkan Persamaan 1 — 6 dan dari penelitian
sebelumnya dari M.Igbal [6]. Data nilai-nilai parameter
dan stability derivatives pesawat didapat dari McLean][8].
Pada penelititian ini, data yang digunakan adalah pesawat
tipe Charlie[8]. Gambar 5 menunjukkan blok simulink dari
subsistem model nonlinier pesawat.

el [ Y »
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»lid v
4 BRath »
Integrator 3
> w >
Integrator 4 f(u)
[—’( 1) U_dot
3
L > f(u) »
Integrator 1 v dor
D) X
i [ Q fw)
4 BRath »
Integrator 5 W_dot
4’-"('1) >
R >
"1 P_dot
Integrator 9 » o
(1D LW
sudut THETA (rad) o_dot
i » X
Integrator 6 @ fu)
sudut PHI (rad) R_dot
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o] ot g ISy RN
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> > f(u) »
Integrator 8 phi _dot
)
psi_dot
sudut defleksi elevator ~ (rad)
sudut defleksi aileron ~(rad)
sudut defleksi rudder (rad)

Gambar 5. Subsistem plant non-linier pesawat.
2.4.  Perancangan Kontroler

Fuzzy model yang digunakan adalah model mamdani,
dengan menggunakan 49 logika yang berasal dari 7
membership function yang di terapkan untuk masing
masing aktuator. Dengan variabel yang ada menjadikan
fungsi keanggotaan yang ada memiliki bentuk segitiga
tidak sama kaki, dan trapesium. Nilai nilai dari masing
masing fungsi keanggotaan didapat dengan trial-error
yang sesuai dengan kebutuhan pesawat terbang. Gambar 6
merupakan tampilan fungsi keanggotaan dari kontroler
pada theta.
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Gambar 6. Fungsi keanggotaan dari theta

Dalam penelitian ini sistem kontrol di rancang dengan
memberikan berbagai gangguan kepada masukan pesawat
terbang dan dengan memberikan sinyal masukan agar
elevator mampu bergerak sesuai dengan keinginan kita
dengan waktu yang terbaik. Gangguan yang pertama
berupa sinyal masukan pulsa yang bernilai positif,
gangguan yang ke dua berupa sinyal gangguan berupa
masukan pulsa yang bernilai negatif, dan terakhir diberikan
masukan fungsi step..

2.4.1. Perancangan PLAN yang di Beri Gangguan
Pulsa Positif

Pada respon plant pesawat terbang untuk masukan
elevator, nilai error yang terjadi diperkirakan terjadi di
range [-3 3] dan delta error maksimum yang terjadi
diperkirakan 0.1 (dalam radian) sedangkan untuk batas
minimumnya adalah -0.1 (dalam radian). Masukan
gangguan berupa pulsa positif terdiri dari dua buah sinyal
step dengan step time 4 detik dan final value 0.06 dikurangi
sinyal step dengan step time 5 detik dan final value 0.06.
Gambar 9 menunjukkan perancangan plant dengan
menggunakan simulink.

{3

Gambar 6. plant dengan gangguan pulsa positif

2.4.2. Perancangan PLAN yang di Beri Gangguan
Pulsa Negatif

Pada respon plant pesawat terbang untuk masukan
elevator, nilai error yang terjadi diperkirakan terjadi di

range [-3 3] dan delta error maksimum yang terjadi
diperkirakan 0.1 (dalam radian) sedangkan untuk batas
minimumnya adalah -0.1 (dalam radian). Masukan
gangguan berupa pulsa negatif terdiri dari dua buah sinyal
step dengan step time 5detik dan final value 0.06 dikurangi
sinyal step dengan step time 4 detik dan final value 0.06.
Gambar 7 menunjukkan perancangan plant dengan
menggunakan simulink.

Gambar 7. plant dengan gangguan pulsa negatif

2.4.3 Pengujian dengan Memberikan Masukan Step
Sebesar 0.6

Pada respon plant pesawat terbang untuk masukan
elevator, nilai error yang terjadi diperkirakan terjadi di
range [-3 3] dan delta error maksimum yang terjadi
diperkirakan 0.1 (dalam radian) sedangkan untuk batas
minimumnya adalah -0.1 (dalam radian). Masukan
gangguan berupa sinyal step dengan final value
sebesar 0.6 dengan step time sebesar 0 detik .Gambar
8 menunnjukan perancangan plant dengan
menggunakan simulink.

Gambar 8. Plant dengan masukan sinyal step.

3. Hasil dan Analisis
3.1. Hasil pada plant dengan masukan gangguan
positif

Dari perancangan sebelumnya di dapatkan sinyal
gangguan seperti pada gambar 9 dan menghasilkan
perbuhana sudut pitching(theta) seperti pada gambar 10.
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Gambar 9. Gangguan positif.
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Gambar 10. hasil theta dengan gangguan positif

Dari hasil tersebut dapat dilihat bahwa sistem kontrol yang
ditanamkan ke dalam plant pesawat terbang mampu
mengembalikan kondisi pitch ke kondisi semula dengan
waktu yang sebesar 19.563 detik. Perubahan maksimum
sudut pitch yang terjadi akibat gangguan adalah sebesar
0.0918 radian pada detik ke 7,2. Dengan gangguan yang
diberikan pada detik ke 4 hingga detik ke 5, pesawat mulai
menunjukan ketidakstabilan sudut pitch, namun kontroler
berhasil meredam gangguan tersebut hingga detik ke
19.563

3.2. Hasil pada plant dengan masukan gangguan
negatif

Dari perancangan sebelumnya di dapatkan sinyal
gangguan seperti pada gambar 11 dan menghasilkan
perbuhana sudut pitching(theta) seperti pada gambar 12.

-0.01
-0.02
-0.03
-0.04
-0.05
-0.06 b
-0.07

sudut (radian)

waktu (detik)

Gambar 11. Gangguan negatif.

5.00E-02
0.00E+00
-5.00E-02
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-1.50E-01
Waktu (detik)

Gambar 12. hasil theta dengan gangguan negatif

Dari hasil tersebut dapat dilihat bahwa sistem kontrol yang
ditanamkan ke dalam plant pesawat terbang mampu
mengembalikan kondisi pitch ke kondisi semula dengan
waktu yang sebesar 19.67 detik. Perubahan maksimum
sudut pitch yang terjadi akibat gangguan adalah sebesar
0.1161 radian pada detik ke 5.38. Dengan gangguan yang
diberikan pada detik ke 4 hingga detik ke 5, pesawat mulai
menunjukan ketidakstabilan sudut pitch, namun kontroler
berhasil meredam gangguan tersebut hingga detik ke
19.67.

3.3.  Pengujian dengan memberikan masukan step
sebesar 0.6

Dari perancangan sebelumnya di dapatkan hasil seperti
pada gambar 13



TRANSIENT, VOL.5, NO. 2, JUNI 2016, ISSN: 2302-9927, 248

0.8

0.6

0.4

0.2

sudut (radian)

Waktu (detik)

Gambar 15. Gangguan step
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Gambar 13. nilai theta dengan masukan step sebesar 0.6.

Dari hasil tersebut dapat dilihat bahwa sistem kontrol
yang ditanamkan ke dalam plant pesawat terbang
mampu mengembalikan kondisi pitch ke kondisi
semula dengan waktu yang sebesar 19.25 detik.
Perubahan maksimum sudut pitch yang terjadi akibat
gangguan adalah sebesar 0.8532 radian pada detik ke
3.45. Dengan gangguan yang diberikan pada detik ke
4 hingga detik ke 5, pesawat mulai menunjukan
ketidakstabilan sudut pitch, namun kontroler berhasil
meredam gangguan tersebut hingga detik ke 19.25.

4.  Kesimpulan

Berdasarkan pengujian dan analisis yang telah dilakukan,
maka dapat diambil kesimpulan Ketika diberi gangguan
berupa pulsa negatif atau positif, sistem kontrol mampu
mengendalikan pitch pesawat ke posisi semula dengan
waktu 19,67 untuk gangguan negatif dan 19,56 untuk
gangguan positif. Begitu pula dengan masukan berupa step
sebesar 0.6, sudut pitch pesawat mampu mengikuti
keinginan dengan waktu 19,25 detik
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