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Abstrak
Dalam operasi penerbangan pesawat udara sering mengalami gangguan di atmosfer. Gangguan  akibat turbulensi udara dapat mengganggu gaya-gaya aerodinamika pesawat udara pada saat terbang tunak (steady flight). Gangguan tersebut menyebabkan sikap pesawat sehingga berpengaruh terhadap keamanan dan kenyamanan penerbangan.

Dalam tiga fase penerbangandengan yaitu: fase tinggal landas (take-off) dan mendarat (landing), terbang jelajah (cruise) adalah fase terbang terlama dalam suatu operasi penerbangan. Untuk mengurangi ketegangan (stress) dan kelelahan (exhausted) pada pilot pada saat terbang jelajah dibutuhkan teknik pengendalian otomatis penjaga ketinggian, kecepatan, kemiringan, dan arah terbang sehingga pilot lebih rileks ketika mengemudikan pesawat udara.

Pada penelitian ini dirancang pengendalian terhadap sikap angguk (pitch) dan ketinggian terbang agar ketika pesawat dalam keadaan terbang jelajah, untuk menjaga pesawat tersebut agar tetap dalam keadaan terbang datar / horisontal dengan ketinggian konstan walaupun mengalami gangguan atmosfer. Selain itu respon pesawat ketika mendapat gangguan tetap membuat penumpang merasa nyaman.  Hasil rancangan kendali  menunjukan bahwa respon pesawat udara loop tertutup cukup nyaman bagi penumpang karena memiliki karakteristik dinamik 
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Kata kunci: steady fligh, take-off ,landing,  cruise,  pitc, dan Umpan Balik.

In the aircraft flight operations often experience disturbances in the atmosphere. Disturbances due to air turbulence can disrupt the aerodynamic forces on the aircraft when flying steady . The disorder causes the attitude of the aircraft and therefore contributes to aviation safety and comfort.
Penerbangandengan in three phases namely: take-off phase  and landed, fly cruise is the longest phase of flight in a flight operation. To reduce the tension  and fatigue  at the pilot flying at cruising automatic control techniques required guard height, speed, slope, and direction so that the pilots flew more relaxed when driving the aircraft.
In the present study was designed to control nod attitude (pitch) and the flying height so that when the planes are in cruising flight, to keep the aircraft flying in order to remain in a state of flat / horizontal with a constant altitude despite experiencing atmospheric interference. In addition the response when it gets aircraft noise still make passengers feel comfortable. The results show that the design control aircraft closed-loop response is quite comfortable for passengers because it has the dynamic characteristics and.
Key words: steady fligh, take-off, landing, cruise, pitc, and Feedback
1. Latar Belakang
Dalam operasi penerbangan sebuah pesawat udara selalu mengalami gangguan di atmosfer. Gangguan di atmosfer yaitu turbulensi udara dapat mengganggu gaya-gaya aerodinamika pesawat udara pada saat terbang tunak (steady flight). Gangguan tersebut dapat mengganggu sikap pesawat sehingga berpengaruh terhadap keamanan dan kenyamanan penerbangan.
Dibandingkan dengan fase tinggal landas (take-off) dan mendarat (landing), terbang jelajah (cruise) adalah fase terbang terlama dalam suatu operasi penerbangan. Untuk mengurangi ketegangan (stress) dan kelelahan (exhausted) pada pilot pada saat terbang jelajah dibutuhkan teknik pengendalian otomatis penjaga ketinggian, kecepatan, kemiringan, dan arah terbang sehingga pilot lebih rileks ketika mengemudikan pesawat udara.

Pada penelitian ini dilakukan pengendalian terhadap sikap angguk (pitch) dan ketinggian terbang agar ketika pesawat dalam keadaan terbang jelajah, pesawat tersebut tetap dalam keadaan terbang datar / horisontal dengan ketinggian konstan walaupun mengalami gangguan atmosfer. Selain itu respon pesawat ketika mendapat gangguan tetap membuat penumpang merasa nyaman.

2. Metodologi
2.1. Fungsi Transfer Pesawat Udara

Dinamika pesawat udara dapat dinyatakan dalam fungsi transfer (transfer function). Fungsi transfer pesawat udara dengan input adalah defleksi elevator (δE) dan output adalah laju angguk / pitch rate (q) dinyatakan sebagai berikut: 
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(1.d)

num singkatan dari numerator yaitu polinomial Laplace pembilang.

numq adalah numerator q.

den singkatan dari denominator yaitu polinomial Laplace penyebut.

Sedangkan fungsi transfer pesawat udara dengan input adalah defleksi elevator (δE) dan output adalah kecepatan vertikal (w) dinyatakan sebagai berikut: 
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(2.a)
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(2.c)
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(2.d)

Dimana

numw adalah numerator w.

denqw adalah denominator q dan w.
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Hubungan antara sudut angguk (θ) dan laju angguk (q) dinyatakan sebagai berikut:
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Sedangkan hubungan antara perubahan ketinggian terbang (Δh) dan kecepatan vertikal (w) dinyatakan sebagai berikut:
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(5)

Integrasi (4) dan (5) memiliki konsekuensi sebagai berikut:
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(6.b)
dimana 

numθ adalah numerator θ.

numh adalah numerator Δh.

Sehingga fungsi transfer pesawat udara dengan input adalah defleksi elevator (δE) dan output adalah sudut angguk (θ) dan perubahan ketinggian terbang (Δh) dapat dinyatakan sebagai berikut:
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(7.a)
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(7.b)
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(7.c)

Dimana

A/C adalah fungsi transfer pesawat udara.

numθh adalah numerator θ dan Δh.

denθh adalah denominator θ dan Δh.

Fungsi transfer pesawat udara (7.a) dinyatakan dalam diagram blok adalah sebagai berikut:
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Gambar 1: Diagram Blok Pesawat Udara
Sistem persamaan (7.a) adalah sistem diferensial order ketiga. Gambar 1 menunjukkan bahwa input fungsi transfer pesawat udara adalah defleksi elevator (δE) dan outputnya adalah sudut angguk (θ) dan perubahan ketinggian terbang (Δh).
2.2. Konversi Fungsi Transfer ke State- Space

Sistem kendali umpan balik state penuh termasuk sistem kendali modern. Pada sistem kendali ini untuk menentukan parameter-parameter kendali digunakan persamaan state-space. Persamaan state-space diperoleh dari fungsi transfer (7.a) dengan melakukan konversi sebagai berikut. 
Jika diberikan sebuah sistem persamaan diferensial sebagai berikut:
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(8)                            

Persamaan (8) dapat dinyatakan ke dalam persamaan state-space sebagai berikut:
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(9.a)


[image: image22.wmf]Du

Cx

y

+

=



(9.b)

dimana
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(9.c)
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(9.d)
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(9.f)
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(9.g)
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(9.h)

A adalah matriks sistem

B adalah matriks kendali

C adalah matriks output

D matriks penghubung langsung antara input dan output

x adalah variabel-variabel keadaan (state)

u adalah variabel kendali
Persamaan (8) adalah sistem single input single output (SISO) sedangkan sistem pesawat udara (7.a) adalah sistem multiple input multiple output (MIMO). Prosedur konversi dari fungsi transfer ke state-space untuk sistem MIMO menggunakan fasilitas yang ada di program MATLAB yaitu tf2ss.

2.3. Sistem Kendali Umpan Balik State Penuh

Sistem kendali umpan balik state penuh atau full state feedback controller adalah salah satu sistem kendali modern untuk penempatan kutub (pole placement). Gambaran sistem kendali ini dalam diagram blok adalah sebagai berikut:
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Gambar 2: Diagram Blok Sistem Kendali Umpan Balik State Penuh
Dengan menerapkan sistem kendali umpan balik state penuh maka input dari plant (u) dikoreksi oleh sinyal umpan balik (feed back) yaitu Kx. K adalah penguat (gain) yang dihitung dengan mengunakan metode Ackerman.
Persamaan gerak loop terbuka pesawat udara dinyatakan dalam persamaan state sebagai berikut:
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(10)

Input pada pesawat udara atau plant dapat dinyatakan sebagai berikut:
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(11)

Substitusi (11) ke (10) diperoleh sebagai berikut:
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(12.a)

Dimana
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(12.b)
Sistem kendali loop tertutup (12.a) pada akhirnya membentuk persamaan yang mirip dengan persamaan loop terbukanya (10). Perbedaannya terletak pada matriks sistem, untuk sistem loop terbuka matriks sistemnya adalah A sedangkan pada sistem loop tertutup matriks sistemnya adalah A* (12.b).

2.4 Analisis Kestabilan

Kasus ini dimabil dari data pesawat udara Charlie diperoleh dari buku referensi adalah sebagai berikut:

   Luas sayap (S) 

= 510 
[m2]

   Aspect Ratio (AR) 
= 7

   Chord 


= 8,3 
[m]

   Total Thrust 

= 900 
[kN]

   c.g. 


= 0,25 
[image: image34.wmf]c


   Tinggi Terbang

= 6100 
[m]

   Mach 


= 0,5

   U0 (Kecepatan Terbang)
= 158 
[m/s]

Turunan-turunan stabilitas pesawat udara Charlie pada matra longitudinal dengan kondisi terbang tersebut adalah sebagai berikut:
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Root locus dari sistem loop terbuka pesawat udara tersebut ditunjukkan pada gambar di bawah ini:
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Gambar 3: Root Locus Pesawat Udara Charlie pada Matra Longitudinal, 
Tinggi Terbang = 6100[m],     Mach = 0,5; U0 (Kecepatan Terbang) = 158 [m/s]

Dari root locus di atas dapat disimpulkan jika diterapkan sistem kendali proporsional dengan nilai gain (K) berapapun tidak akan tercapai kondisi kestabilan sebab ada akar-akar persamaan yang terletak di sebelah kanan sumbu imajiner sehingga harus dipilih sistem penambah kestabilan yang lain. Pada penelitian ini dipilih sistem kendali umpan balik state penuh.
Tabel 1: Nilai Karakteristik Pesawat Udara Charlie pada Matra Longitudinal, Tinggi Terbang
= 6100 
[m], Mach = 0,5; U0 (Kecepatan Terbang) = 158 [m/s]

	Nilai Eigen
	ζ
	ωn [rad/s]

	0
	-1
	0

	-0,459+0,959i
	0,431
	1,06

	-0,459-0,959i
	0,431
	1,06


Keterangan:

ζ adalah rasio redaman 

ωn adalah frekuensi alamiah


Pada kondisi terbang ini pesawat dalam keadaan tidak stabil sebab memiliki harga rasio redaman (ζ) sebesar -1. Respon pesawat udara loop terbuka dengan input impuls (Gambar 4) ditunjukkan pada gambar 5 dan 6.
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Gambar 4: Gangguan Berbentuk Impuls
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Gambar 5: Respon θ Loop Terbuka
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Gambar 6: Respon h Loop Terbuka
Gambar 5 dan 6 menunjukkan bahwa respon pesawat udara loop terbuka yaitu respon sudut angguk (θ) dan ketinggian terbang (h) ketika diberi gangguan impuls (Gambar 4) dalam keadaan stabil namun setelah gangguan berlalu kadua variabel gerak tersebut menemukan titik keseimbangan yang baru.
2.5  Perancangan Sistem Kendali Terbang
Pada perancangan sistem kendali ini ditentukan target pengendalian adalah sebagai berikut:
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(13.a)
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(13.b)
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(13.c)
Dengan menentukan target pengendalian ini diharapkan respon pesawat udara menjadi stabil dan nyaman bagi penumpang ketika mendapat gangguan di atmosfer.
Kriteria kestabilan yang diinginkan dalam perancangan ini tidak seperti yang ditunjukkan pada gambar 5 dan 6, tapi respon pesawat udara ketika mendapat gangguan memiliki titik keseimbangan yang tidak berubah. 
Selanjutnya dengan pemrograman dan simulsi pada  sistem kendali terbang ini dengan menggunakan program dan MATLAB Simulink berikut ini:
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Gambar 7: Program Matlab Simulink
3.  Hasil dan Pembahasan
Setelah program dan simulasi dijalankan maka akan diperoleh hasil sebagai berikut:
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Dimana
A adalah matriks sistem loop terbuka.
A* adalah matriks sistem loop terbuka.
Tabel 2: Nilai Karakteristik Pesawat Udara Charlie pada Matra Longitudinal Loop Tertutup, Tinggi Terbang
= 6100 
[m], Mach = 0,5; U0 (Kecepatan Terbang) = 158 [m/s]

	Nilai Eigen
	ζ
	ωn [rad/s]

	-1
	1
	1

	-2,1+2,14i
	0,7
	3

	-2,1-2,14i
	0,7
	3


Respon pesawat udara loop tertutup dengan input impuls (Gambar 4) ditunjukkan pada gambar 8 dan 9.
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Gambar 8: Respon θ Loop Tertutup
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Gambar 9: Respon h Loop Tertutup

6. Kesimpulan
Dengan menerapkan sistem kendali umpan balik state penuh dengan target pengendalian (13) diperoleh respon pesawat udara yang stabil (gambar 8 dan 9). 

Selain itu respon pesawat udara loop tertutup cukup nyaman bagi penumpang karena memiliki karakteristik dinamik 
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 (tabel 2). 
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