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Abstrak

Dalam pengembangan pesawat tempur modern, aspek kualitas pengendalian merupakan salah

satu aspek yang penting. Dengan mengetahui karakteristik kualitas pengendaliannya sedini mungkin,

saat pesawat tempur memasuki tahap uji terbang, diharapkan pesawat tempur tersebut dapat memenuhi

persyaratan uji terbang dan persyaratan operasionalnya dengan baik dan cepat. Pada penelitian ini,

simulasi dinamika terbang dengan melibatkan pilot-in-the-loop (closed loop handling quality / CLHQ)

dilakukan dalam tahap pengembangan pesawat eksperimental FXX. Pemodelan simulasi dinamik

dibuat dengan lingkar tertutup pada pesawat FXX. Model matematika pesawat FXX diambil dari

pekerjaan sebelumnya. Sistem penambah kestabilan dan sistem pembantu pengendalian ditambahkan

untuk mendekati operasi pesawat tempur pada umumnya. Pada lingkar paling luar pemodelan

ditambahkan model matematika pilot sebagai pengendali. Hasil simulasi CLHQ dilakukan untuk

memeriksa efek sensitifitas dari perubahan nilai parameter pada elemen-elemen pemodelannya.

Diharapkan hasil simulasi dapat dipergunakan untuk penelitian lebih lanjut dalam aspek kualitas

pengendalian yang melibatkan pilot-in-the-loop, termasuk kajian PIO (Pilot Induced Oscillation)

pesawat FXX. Hasil yang ingin dicapai pada makalah ini adalah memperoleh kinerja kualitas

pengendalian pada pemodelan dinamika terbang pesawat FXX menggunakan pilot model.

Kata kunci: Simulasi, Kualitas Pengendalian, Pilot Model, Pilot-In-The-Loop

Abstract

Handling qualities become an important aspect for modern fighter aircraft development. By

knowing and obtaining better handling qualities characteristic in the earlier stage, it will help the

aircraft meets the requirements during flight test phase. This research simulate the fighter

experimental aircraft (FXX) dynamic behavior with pilot-in-the-loop to evaluate its closed loop

handling quality (CLHQ) performance. FXX Dynamic model is formed by using closed loop model.

FXX Equation of motion is obtained from previous work. Stability Augmentation System, Control

Augmentation System and actuator models are added inorder to simulate fighter aircraft operation

closely. Pilot model block contains mathematical model to represent pilot behavior is then added on

the outer loop of the FXX closed loop model. Simulation results evaluate the sensitivity effects of

parameter values inside the elements of modelling. Further research such as an evaluation of FXX

Pilot Induced Oscillation (PIO) based on this research can be carried out. The objective of this

research is to obtain handling quality performance on the FXX dynamic model by using pilot model in

the loop.

Keywords: Simulation, Handling Quality, Pilot Model, Pilot-In-The-Loop

1. PENDAHULUAN

1.1. Latar Belakang

Dengan adanya kerjasama pengembangan pesawat tempur generasi-4,5 antara pemerintah

Republik Indonesia dan Korea Selatan, maka perlu dibuat kajian perancangan pada seluruh aspeknya,

aspek fisika terbang, struktur dan sistem pesawat tempur. Pada makalah ini dikaji salah satu dari aspek

fisika tebang, yaitu tentang kualitas pengendalian atau handling quality (HQ) dari pesawat tempur

yang sedang dikembangkan tadi, yang dalam makalah ini disebut pesawat tempur eksperimental FXX.
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1.2. Perumusan Masalah

Aspek penilaian kualitas pengendalian dipilih karena merupakan salah satu aspek penting yang

menentukan keberhasilan misi operasi dari pesawat terbang yang sedang dirancang. Untuk itu di tahap

awal pengembangan pesawat FXX, diperlukan alat atau tool untuk dapat menilai kualitas

pengendaliannya, yang pada penelitian ini dipilih tool simulasi. Maka diperlukan pembuatan model

untuk simulasinya yang terdiri dari model dinamika terbang FXX, model kendali FXX dan model

operator pilot (pilot model). Selanjutnya teknik uji Closed Loop Handling Quality (CLHQ) yang

melibatkan pilot-in-the-loop dipilih untuk menjalankan simulasinya. Dengan melakukan simulasi

CLHQ dapat dinilai kualitas pengendalian FXX di tahap awal pengembangannya.

1.3. Tujuan

Tujuan penelitian ini adalah membuat pemodelan dinamika terbang pesawat FXX termasuk

sistem kendalinya dengan pilot model dan melakukan uji simulasi CLHQ untuk menilai kualitas

pengendalian pesawat eksperimental FXX.

1.4. Batasan

Simulasi pemodelan dinamika terbang dengan pilot model dibatasi untuk sumbu longitudinal

dengan mengabaikan kopling antara modus gerak longitudinal dengan lateral direksional. Batasan

selanjutnya adalah titik analisa dipilih pada 1 (satu) titik trim longitudinal dengan karakteristik

openloop yang tidak stabil, yakni pada kondisi terbang trim speed V= 250 Knots dan ketinggian

terbang Hp= 5.000 m (M= 0.51 Mach), dengan berat pesawat FXX, W= 16.420 Kg dan titik berat,

CG= 30% mac. Untuk persamaan gerak pesawat FXX dan disain sistem kendalinya digunakan batasan

berbasis pendekatan linier.

1.5. Spesifikasi Pesawat Eksperimental FXX

Pesawat FXX merupakan pesawat tempur multi fungsi yang mempunyai kemampuan terbang

supersonik. FXX dirancang untuk dapat memenuhi persyaratan operasi pada misi tempur udara (air

combat), penyerangan ke darat (air to ground), patroli udara (combat air patrol), dan penyergapan

pada kecepatan supersonik (supersonic intercept). FXX memiliki dua mesin dan mempunyai

konfigurasi sayap dan bidang kendali seperti ditunjukan pada Gambar 1-1.

Gambar 1-1. Bidang kendali Pesawat Eksperimental FXX (BALITBANG KF-X/IF-X, 2012).

Dari gambar ini terlihat bahwa untuk bidang kendali longitudinal dilakukan oleh keseluruhan ekor

horizontal. Sedangkan dua ekor vertikal masing-masing mempunyai bidang kendali rudder untuk

kendali direksional. Kendali lateral menggunakan defleksi diferensial flaperon yang terletak di bagian

trailing edge sayap. Flaperon juga berfungsi sebagai penambah gaya angkat pada saat takeoff dan

landing. Fungsi penambah gaya angkat tambahan juga digunakan leading edge flaps di bagian depan

sayap kiri dan kanan yang bergerak bersamaan. Sistem kendali terbang FXX dirancang dengan sistem

kendali digital fly-by-wire (DFBW), yang meneruskan input kendali pilot ke bidang kendali. Input dari

pilot diperoleh melalui kendali side stick control di sisi kanan pilot untuk melakukan kendali
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longitudinal dan lateral, melalui rudder pedals untuk kendali direksional dan melalui tuas throttle

untuk kendali gaya dorong mesin.

2. Metodologi

Metodologi dengan referensi terkait untuk memenuhi tujuan penelitian ini, secara berurutan

adalah sebagai berikut:

- Membuat pemodelan persamaan gerak pesawat FXX, telah dikerjakan oleh Yustinus Kus

Wardana (2019) pada[1] dengan menggunakan data geometri dan hasil uji terowongan angin

FXX dari dokumen pada[2] (BALITBANG KF-X/IF-X, 2012) yang digunakan dalam penelitian

ini.

- Membuat pemodelan sistem kendali FXX terdiri dari sistem penambah kestabilan (stability

augmentation system / SAS) dan sistem pembantu kendali (control augmentation system / CAS).

Pemodelan sistem kendali dibuat agar sistem kendali mendekati operasi pesawat tempur pada

umumnya seperti tertera pada[3][4]. Kriteria kestabilan SAS ditentukan dengan MIL-F 8785-C

(1980) pada[5].

- Membuat pemodelan pilot (pilot model) untuk dapat melakukan simulasi CLHQ. Penelitian dan

pendefinisian model matematika pilot model telah dilaksanakan oleh Duane T Mc Ruer, dkk

(1965, 1974 dan 1995), yang dijabarkan pada[6][7][8]. Disebutkan dalam[8] bahwa pola perilaku

pilot untuk uji CLHQ terdiri dari perilaku sebagai kompensator (compensatory behavior), sebagai

pengejar (pursuit behavior) dan sebagai skilled pilot (precognitive behavior). Untuk penelitian ini,

dipilih perilaku sebagai kompensator yang disebut pilot model crossover.

- Menggabungkan pemodelan lengkap dinamika terbang pesawat FXX dengan pilot model melalui

program MATLAB-Simulink dengan menggunakan fitur Aerospace Blockset dan Aerospace

Toolbox.

- Melakukan simulasi uji CLHQ pada pemodelan lengkap untuk mengetahui sensitifitas kualitas

pengendalian pesawat FXX dengan memvariasikan parameter di dalam elemen pemodelan.

Teknik uji CLHQ diberikan pada[9][10].

3. Pemodelan Dinamika Terbang dengan Pilot Model

3.1. Persamaan Gerak Pesawat Tempur FXX

Pada[1], telah diturunkan persamaan gerak pesawat FXX dengan menggunakan data dari uji

terowongan angin yang dirangkum pada[2] dan digunakan pada penelitian ini. Persamaan gerak

pesawat diturunkan dari penerapan hukum Newton, dengan mengasumsikan pesawat sebagai benda

kaku dan tidak ada perubahan bobot dan distribusinya selama kurun waktu simulasi. Asumsi

berikutnya adalah bahwa pesawat FXX memiliki geometri yang simetri pada bidang X-Z di sumbu

bendanya, sehingga produk inersia bidang X-Y dan Y-Z adalah nol pada persamaan geraknya. Untuk

gerak longitudinal, maka persamaan gerak pesawat terdiri dari 2 (dua) persamaan gaya (gaya angkat

dan gaya tahan) dan 1 (satu) persamaan momen, yang dalam bentuk non-liniernya dapat dituliskan

sebagai berikut:���̇ + �� − ��� = −�� sin Θ + ���� + ���� (1)���̇ + �� − ��� = �� ��� � ��� � + ���� + ���� (2)�̇��� + ��(��� − ���) + (�� − ��)��� = �� +�� (3)

dimana (�,�,�) adalah kecepatan linier sepanjang sumbu benda X, Y, Z, dan (�,�,�) adalah
kecepatan angular terhadap sumbu benda X, Y, Z. ��� dan ��� adalah gaya-gaya aerodinamika
dalam arah X dan Z sumbu benda, dan ���dan ��� adalah gaya-gaya propulsi dalam arah X dan Z
sumbu benda. �� adalah momen-momen aerodinamika terhadap sumbu benda Y, dan �� adalah
momen propulsi terhadap sumbu benda Y. ��� dan ��� adalah momen inersia terhadap sumbu
benda X dan Z, dan ( dan ) adalah sudut-sudut Euler, � adalah massa pesawat, dan ��� adalah
produk inersia terhadap bidang X-Z sumbu benda.
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Guna memecahkan persamaan gerak ini, diambil kondisi terbang keadaan steady atau dalam

kesetimbangan. Kondisi ini berlaku untuk misi terbang tertentu, seperti kondisi terbang non-

terminal, yakni pesawat berada pada kondisi terbang steady dan hanya melakukan sedikit manuver

dari kondisi terbang steady tersebut. Sehingga pemecahan persamaan gerak pesawat dilakukan

pada dua kondisi berikut: kondisi kesetimbangan (steady state) dan kondisi terganggu (perturbed).

Kondisi kesetimbangan adalah kondisi terbang tanpa adanya percepatan linier dan angular

terhadap sistem sumbu benda atau nol, sehingga untuk kondisi kesetimbangan terbang lurus

(steady-state rectilinear) dimana semua kecepatan angular adalah nol, sistem persamaan gerak (1)

sampai (3) menjadi:0 = −�� sin Θ� + ����� + ����� (4)

0 = �� cos Θ� cos Φ� + ����� + ����� (5)

0 = ��� +��� (6)

Subskrip 0 pada persamaan (4) sampai (6) menyatakan kondisi kesetimbangan. Selanjutnya untuk

memecahkan persamaan gerak ini, dilakukan linierisasi dengan memberikan gangguan kecil (small

perturbation) pada kondisi kesetimbangan, sehingga menjadi persamaan gerak kondisi terganggu

(perturbed). Proses linierisasi selanjutnya dilakukan dengan memasukkan dan mensubstitusi

parameter state kondisi terganggu dari kesetimbangan ke persamaan di atas. Dari persamaan (4)

sampai (6) tadi dengan memilih parameter persamaan gerak (state vector), persamaan gerak dapat

dibentuk menjadi persamaan state space:�̇ = [�] � + [�] u (7)

Dimana � adalah state vector, � input vector, [A] state matrix yang berisi koefisien non

dimensional yang merelasikan persamaan gerak dengan state vector � dan [B] adalah input matrix
yang merelasikan koefisien non dimensional persamaan gerak dengan input vector �.
Adapun untuk state vector, � dan input vector, � adalah:�= {� � � �} (8)�= {���� ����} (9)

dengan,

q = kecepatan angular terhadap sumbu Y (pitch rate)

u = kecepatan linier arah sumbu X

w = kecepatan linier arah sumbu Z� = sudut angguk (pitch) terhadap sumbu Y���� = defleksi bidang kendali Horizontal Tail Plane (HTP)���� = defleksi tuas throttle (Power Lever Angle / PLA)

Untuk mendapatkan respon dari persamaan gerak dalam bentuk state space (7), pemecahan

persamaan gerak dan simulasi dilakukan dengan menggunakan program MATLAB dan model

Simulink. Penurunan persamaan gerak pesawat FXX secara detil diberikan pada[1].

3.2. Pemodelan Sistem Kendali Terbang Pesawat Eksperimental FXX

Sistem kendali longitudinal pesawat eksperimental FXX, dirancang dengan dua sistem lingkar

tertutup, yaitu sistem penambah kestabilan (SAS) pada lingkar tertutup dalam dan sistem pembantu

kendali (CAS) pada lingkar tertutup luarnya.

3.2.1. Sistem Penambah Kestabilan

Guna mendapatkan variabel gerak yang stabil, sistem penambah kestabilan dirancang

dengan menggunakan metoda pole placement full state feedback. Persyaratan kestabilan untuk

meletakkan eigenvalue dipilih berdasarkan[5], sehingga mempunyai karakteristik modus gerak

longitudinal yang stabil. Pada titik analisa sesuai batasan pada paragraf 1.4, didapatkan
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eigenvalue modus gerak short period yang tidak stabil. Untuk membuat menjadi modus gerak

yang stabil, maka eigenvalue ini diletakkan sedemikian rupa agar memenuhi kriteria kestabilan

Level-1 pada [5], yang merupakan fungsi dari frekuensi natural (��) dan redaman (�) modus
gerak short period. Gambar 3-1 memperlihatkan pemodelan Simulink dengan penerapan umpan

balik variabel gerak pada sistem linier yang tidak bergantung waktu (linear time-invariant).

Pemodelan ini dilakukan dengan mengatur peletakan eigenvalue seperti disebutkan di atas,

sehingga menjadi state matrix closed-loop, [A − BK].

Gambar 3-1. Model Simulink Sistem Penambah Kestabilan dengan Umpan Balik Full State.

Penentuan feedback matriks K dilakukan dengan metode pole placement, menggunakan

fungsi pada program MATLAB “place(matrik A, matrik B, vector lokasi akar yang

dikehendaki)”. Detil perancangan system penambah kestabilan dengan metoda ini juga

diberikan pada [1]. Dalam penelitian ini, terdapat perbedaan cara penentuan matriks K

dibandingkan pada [1], yaitu dengan tetap menggunakan akar phugoid sesuai dengan

eigenvalue awal di matriks [A], sehingga didapatkan nilai feedback matriks K yang berbeda

dibandingkan dengan [1]. Matriks K yang diperoleh kemudian dipergunakan untuk

menghitung akar sistem closed-loop untuk memastikan bahwa akar hasil perhitungan sama

dengan akar yang dikehendaki.

3.2.2.Sistem Pembantu Kendali

Sistem kendali pesawat FXX selanjutnya ditambah dengan sistem pembantu kendali.

Dalam penerapannya sistem pembantu kendali ini dapat diterapkan untuk berbagai fungsi.

Pada penelitian ini diambil contoh untuk menjaga sudut sikap angguk / pitch attitude hold, �
(Theta). Sistem kendali pitch hold yang dipilih adalah menggunakan sinyal simpangan (error)

dari variabel gerak target (referensi) terhadap variabel gerak output. Dengan mengendalikan

error menjadi nol secepat mungkin, maka didapatkan sistem pembantu kendali yang baik.

Sistem yang cocok dipakai untuk fungsi ini adalah sistem kendali PID (Proportional Integral

Derivative controller).

Dengan menggunakan fitur PID pada program MATLAB Simulink, dapat dipilih nilai

bobot / gain untuk elemen kendali P, I dan D. Model PID Controller yang digunakan adalah

jenis paralel, yaitu:� + � �� + � ������ (10)

Pemodelan sistem pembantu kendali dibuat dengan menambahkan umpan balik variabel gerak

sudut angguk pada lingkar luar sistem penambah kestabilan, dan dibandingkan dengan sudut

angguk referensi, seperti ditunjukan model Simulink di Gambar 3-2. Pada Gambar 3-2,

pemodelannya sudah ditambahkan fungsi transfer model aktuator, agar mendapatkan respon

simulasi dinamika defleksi horizontal tail plane (����) yang lebih realistik.
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Tabel 3-1. Fungsi Transfer Respon Gerak m(t) dengan Output Kendali Pilot c(t)[7].

Dalam penelitian ini dipilih tipe proporsional, sehingga dari Tabel 3.1 dapat ditulis relasi:

m(t) = Kc.c(t) (11)

dengan Kc adalah gain proporsional untuk output dari kendali pilot, c(t).

Untuk membuat simulasi yang lebih realistik, didefinisikan parameter waktu jeda pilot bereaksi (pilot

intervention time),��, dan karena output pilot c(t) merupakan fungsi dari stimuli simpangan e(t), maka
dapat ditulis bahwa,

c(t + ��) = Kp . e(t) (12)

c(t) = Kp . e(t – ��) (13)

dengan Kp adalah gain proporsional dari simpangan (error), e(t).

maka fungsi transfernya menjadi:���(�) ÷ �(�)�(�) = �������� (14)

Persamaan (14), menunjukan bahwa untuk mengkompensasi simpangan e(t), pilot model jenis

crossover proportional menghasilkan output kendali c(t) menggunakan gain yang proporsional, ���
dengan waktu jeda pilot bereaksi sebesar ��. Dengan memvariasikan parameter pilot gain ��� dan
waktu jeda reaksi pilot ��, dapat dievaluasi sensitivitas simulasi CLHQ. Pemodelan lengkap untuk
simulasi CLHQ selanjutnya dilakukan dengan menambahkan pilot model crossover pada lingkar luar

model dinamika pesawat FXX dengan menggunakan program Simulink, seperti ditunjukan pada

Gambar 3-4.

Gambar 3-4. Pemodelan CLHQ dengan Pilot Model Crossover.
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4. HASIL DAN PEMBAHASAN

4.1. Skenario Simulasi dan Hasil Perhitungan Titik Analisa

Untuk melakukan simulasi pada pemodelan, dipilih skenario uji pitch pointing CLHQ dengan

pilot-in-the-loop. Untuk itu dipilih variabel gerak targetnya adalah sudut angguk / pitch angle �
(theta). Dengan menggunakan program Simulink variabel gerak target �ref (theta reference) dibangun
dengan block signal builder berbentuk respon orde satu sebesar 0.1 rad, mulai pada t=1 detik, dan

konstan sampai simulasi berakhir di t=10 detik.

Skenario simulasi selanjutnya adalah memvariasikan nilai parameter pada elemen pemodelan

untuk diketahui sensitifitasnya. Elemen ini adalah pilot model dengan variasi parameter time delay dan

parameter pilot gain yang menggambarkan tingkat agresivitas pilot dalam bereaksi. Selanjutnya pada

elemen aktuator ���� divariasikan nilai zero dan pole fungsi transfer aktuator. Terakhir elemen
sistem pembantu kendali dengan memvariasikan parameter nilai gain kendali PID. Variasi dilakukan

satu persatu, dengan parameter yang lain dipilih pada nilai default program Simulink atau nilai tengah

agar sensitifitasnya dapat diketahui. Model Simulink sesuai skenario ini ditunjukkan pada Gambar 4-1.

Selanjutnya dari hasil perhitungan pada [1], di titik analisa yang dipilih pada paragraf 1.4,

didapatkan state matrix [A] dan input matrix [B], berturut-turut sebagai berikut:

[�] = �−2.64276 −0.00246−16.9663 −0.01275 0.011781 4.41E − 09−0.07474 −9.70111 158.204  −0.04689
1 0

−0.59385 −1.02682
0 0

� (15)

[�] = � 9.13761 −0.12505−1.07387 5.23172 9.91068  1.24E − 06
0 0

� (16)

Analisa kestabilan longitudinal state matrix [A] pada (15), menunjukkan bahwa eigenvalue [A] terdiri

dari 1 (satu) pasang akar modus gerak orde dua long-period (phugoid) yang stabil dan 2 (dua) akar

real orde satu dari modus gerak short-period, sebagai berikut:

Akar phugoid = -0.08953 +/- 0.11852i

Akar short-period = -3.33153 dan 0.261231

Akar ke dua pada modus gerak short-period (0.261231) inilah yang membuat karakteristik

longitudinal pesawat FXX pada titik ini menjadi unstable. Agar menjadi stabil dan memenuhi kriteria

Level-1 pada [5], dibuat sistem penambah kestabilan (paragraf 3.2.1), dengan memilih letak akar short-

period yang baru menjadi:

Akar short-period = -3.2 +/- 2.4i

Dengan menggunakan fungsi place([A], [B], -3.2 +/- 2.4i) pada program MATLAB, diperoleh matriks

K:

K = � 0.2267 0.0014

14.2891 0.5834

−0.0006 0.0624−0.2096 20.9526� (17)

Selanjutnya dengan menggunakan nilai matriks [A], [B] dan K pada model Simulink di Gambar 4-1,

simulasi sensitifitas kualitas pengendalian pesawat eksperimental FXX untuk uji CLHQ pitch pointing

sesuai [9] [10] dengan skenario di atas dapat dilaksanakan.
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Gambar 4-1. Pemodelan Simulink untuk Skenario CLHQ Pitch Pointing

4.2. Efek Time Delay ��
Hasil simulasi untuk sudut angguk (�), defleksi horizontal tail plane (dHTP), dan simpangan

(error) terhadap target, dengan memvariasikan waktu jeda reaksi pilot, �� dapat dilihat pada Gambar
4-2. Nilai default pada parameter ini adalah 100 ms, yang dianggap merupakan waktu jeda reaksi pilot

tercepat untuk dapat mengobservasi error dan melakukan koreksi pada manipulator kendalinya.

Subskrip-1 pada Gambar 4-2, menunujukan nilai default-nya, sedangkan subskrip-2 dan subskrip-3

berturut-turut untuk waktu jeda 250 ms dan 500 ms. Terlihat bahwa dengan bertambahnya �� akan
mengakibatkan osilasi lebih banyak pada sudut angguk hingga mencapai simpangan nol, menyebabkan

waktu transien yang lebih lama dan dapat menurunkan rating kualitas pengendalian pesawat

eksperimental FXX untuk CLHQ pitch pointing. Terlihat bahwa pilot model ini dapat mensimulasikan

perilaku pilot cukup realistik dalam hal menilai sensitivitas kecepatan pilot bereaksi.

4.3. Efek Pilot Gain���
Hasil simulasi untuk sudut angguk (�), defleksi horizontal tail plane (dHTP), dan simpangan

terhadap target, dengan memvariasikan pilot gain ��� ditunjukkan pada Gambar 4-3. Nilai default��� adalah 1.0, menggambarkan tingkat agresifitas rata-rata pilot melakukan koreksi pada kendalinya.
Subskrip-1, menunujukkan nilai default-nya, sedangkan subskrip-2 dan subskrip-3 berturut-turut untuk��� 50% lebih rendah dan 50% lebih tinggi. Terlihat bahwa dengan bertambahnya ��� mengkoreksi
simpangan lebih cepat, tetapi dibutuhkan dHTP yang lebih besar dan lebih cepat responnya. Begitu

pula sebaliknya menyebabkan waktu transien yang lebih lama dan menurunkan rating CLHQ pitch

pointing. Pada kenyataannya, tingkat agresifitas pilot dibatasi oleh geometri pesawat FXX, yakni

maksimum defleksi dHTP dan rate aktuator dHTP. Pada pemodelan ini batasan defleksi dHTP dan

rate aktuator FXX belum diketahui, sehingga belum dimodelkan. Terlihat bahwa pilot model ini dapat

mensimulasikan perilaku pilot cukup realistik dalam hal melihat sensitivitas tingkat agresivitas pilot

dalam mengkoreksi kendali manipulatornya.
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4.4. Efek Aktuator

Hasil simulasi untuk sudut angguk (�), defleksi horizontal tail plane (dHTP), dan simpangan
terhadap target, dengan memvariasikan nilai gain di numerator dan pole pada fungsi transfer aktuator

dHTP, ditunjukkan pada Gambar 4-4. Nilai tengah pada parameter ini dipilih dari nilai tipikal gain dan

pole fungsi transfer aktuator yaitu 2.5 pada numerator dan (s + 2.5) pada denominator. Subskrip-1

pada Gambar 4-4, menunujukan nilai tengah, sedangkan subskrip-2 dan subskrip-3 berturut-turut

menunjukan nilai yang gain numerator / pole denominator lebih rendah (0.75/(s + 0.75)) dan lebih

tinggi (25/(s + 25)). Terlihat bahwa dengan bertambahnya nilai gain dan pole fungsi transfer aktuator

menyebabkan dHTP lebih responsif menyebabkan kualitas pengendalian lebih baik. Begitu pula

sebaliknya menyebabkan waktu transien lebih lama dan menurunkan rating CLHQ pitch pointing.

Dengan tersedianya data rate aktuator FXX kedepannya, penelitian selanjutnya dengan data rate

aktuator dapat dilakukan untuk menghasilkan simulasi yang lebih realistik.

4.5. Efek Sistem Pembantu Kendali

Hasil simulasi untuk sudut angguk (�), defleksi horizontal tail plane (dHTP), dan simpangan
terhadap target, dengan memvariasikan nilai bobot pada parameter di dalam kendali PID, yakni bobot

kendali proporsional (P), bobot kendali integrasi (I) dan bobot kendali derivative (D) ditunjukkan pada

Gambar 4-5. Nilai bobot default pada parameter diambil dari blok PID pada program Simulink, yaitu

bobot 1.0 utk kendali P, bobot 0.1 untuk kendali I dan nilai bobot 1.0 untuk kendali D. Subskrip-1

pada menunujukkan nilai default tersebut, sedangkan subskrip-2 dan subskrip-3 berturut-turut

menunjukan nilai bobot kendali P, I dan D lebih rendah 50% dan lebih besar 50% dari nilai default.

Terlihat bahwa dengan bertambahnya bobot P, I dan D pada kendali PID secara proporsional,

menyebabkan transien variabel gerak sudut angguk (�) menjadi lebih cepat namun juga memerlukan
gerak dHTP yang lebih cepat dan aktif. Begitu pula sebaliknya menyebabkan transien sudut angguk

(�) tercapai lebih lama karena respon gerak dHTP yang lebih lambat untuk mengkoreksi simpangan,
sehingga hal ini dapat menurunkan rating CLHQ pitch pointing. Seperti telah disebutkan pada

paragraf 4.3, bahwa pada kenyataannya nanti, bobot di dalam kendali PID dibatasi oleh kondisi

geometri pesawat FXX, maksimum defleksi HTP dan rate aktuator. Dengan tersedianya data FXX

yang lebih lengkap, penelitian selanjutnya dapat ditambahkan limiter untuk menghasilkan simulasi

yang lebih realistik.

Gambar 4-2. Perbandingan hasil simulasi terhadap parameter time delay pada pilot model.
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Gambar 4-3. Perbandingan hasil simulasi terhadap parameter pilot gain pada pilot model.

Gambar 4-4. Perbandingan hasil simulasi terhadap parameter fungsi transfer aktuator dHTP.
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Gambar 4-5. Perbandingan hasil simulasi terhadap nilai bobot sistem pembantu kendali PID.

5. KESIMPULAN

Penelitian ini menghasilkan kesimpulan sebagai berikut:

1. Pemodelan dinamika terbang pesawat eksperimental FXX dapat dilakukan dengan program

MATLAB-Simulink dengan menggunakan fitur Aerospace Blockset dan Aerospace Toolbox.

Pemrograman dan simulasi dapat dilakukan dengan cepat dan fleksibel dengan mengganti

nilai parameter dalam elemen bloknya.

2. Sistem pembantu kendali PID yang ditambahkan pada lingkar luar sistem penambah

kestabilan dapat menaikkan rating HQ pada uji CLHQ pitch pointing.

3. Simulasi pilot-in-the-loop menggunakan pilot model crossover tipe proporsional untuk uji

CLHQ pitch pointing dapat digunakan untuk mendapatkan sensitivitas rating CLHQ dengan

memvariasikan parameter pada elemen pemodelan.

4. Untuk penelitian selanjutnya dapat dilakukan:

a. Pemodelan dan simulasi menggunakan pilot model crossover tipe kecepatan, percepatan,

first-order lag dan first-order divergence.

b. Pemodelan dan simulasi menggunakan tipe perilaku pilot pursuit dan precognitive.

c. Pemodelan dan uji simulasi CLHQ untuk modus gerak lateral direksional.

d. Pemodelan menggunakan data terbaru (updated) untuk fungsi transfer aktuator dan

batasan geometri defleksi dari tiap bidang kendali pesawat eksperimental FXX.

e. Evaluasi sensitivitas lanjut untuk ketahanan pesawat FXX terhadap gejala Pilot Induced

Oscillation (PIO).
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