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Abstrak

Tulisan ini membahas permasalahan yang timbul dalam mengembangkan sistem
instrumentasi untuk sebuah pesawat model yang diterbangkan dengan radio kontrol.
Selain itu juga dijelaskan permasalahan dalam pelaksanaan manuver untuk
mendapatkan karakteristik dinamik model yang diterbangkan. Adanya interferensi antara
sinyal transmitter dan sistem data akuisisi merupakan masalah utama dalam
mengembangkan sistem instrumentasi pesawat model. Sedangkan untuk mendapatkan
hasil data uji terbang yang dapat digunakan untuk analisa dinamik, model harus
diterbangkan di udara tenang (tidak ada turbulen), dimulai dari kondisi trim, posisi
engine idle, dan meminimumkan adanya coupling antara gerak longitudinal dan lateral,

1. PENDAHULUAN

Sebuah pesawat model jika dilengkapi dengan instrumentasi dan sensor yang
memadai akan bisa dipergunakan sebagai flat-form untuk melakukan beberapa pengujian
di udara. Salah satu jenis pengujian.yang dilakukan adalah penentuan karakteristik
dinamik dari wahana yang diterbangkan. Beberapa institusi di luar negri telah melakukan
pengujian ini dengan menggunakan pesawat model yang diterbangkan dengan radio
kontrol. Coleman' (1981), Wong® (1989) dan Hamori’ (1994) semuanya melaporkan
pengalaman mereka dalam pengembangan sistem instrumentasi dan manuver yang
dilakukan. Permasalahan yang mereka hadapi cukup beraneka ragam mulai dari
instrumentasi yang tidak jalan, hingga kegagalan melaksanakan jenis manuver yang
direncanakan. Disini penulis
mencoba menguraikan permasalahan yang dihadapi dalam mengembangkan sistem
instrumentasi dan pelaksanaan uji terbang yang dialami penulis selama melakukan riset
bersama di The Sir Lawrence Wackett Centre for Aircraft Design and Technology,
Australia. Beberapa contoh data hasil uji terbang juga disajikan dan dibahas.
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2. TUJUAN PENGUJIAN TERBANG

Pengujian terbang yang dilakukan bertujuan untuk mendapatkan dat;efllnzn:il;l Slzi
pesawat model yang diterbangkan. Data yang direkam adalah input yang ! fl esawat
elevator. rudder atay aileron. Sedangkan output berupa respon dinami a‘d Ff)iﬁkasi
model itu. Dari data input-output ini, dengan menggunakan me.tode par.ar.neterDl e'vatives,
kita bisa mendapatkan parameter-parameter  Aerodynamic  Stability Deri :

Parameter-parameter ini na

ntinya dipergunakan untuk keperluan simulasi dan penentuan
strategi kontrol yang diperlukan’,

3. DISAIN MANUVER

Beberapa Jenis kontrol input yang umum digunakan untuk uji terbanagk dm?;nilli
diperlihatkan di gambar 1. Namun jenis manuver pulse atau dOUblet, merup dan dapat
yang sangat umum digunakap 349 Jenis input ini cukup mudah untuk dilakukan de}gam?ka
menghasilkan respon yang mengandung informasi cukup banyak tentang d'll akukan
wahana terbang, Batasan-batasan lainnya dalam penentuan jenis manuver yang di
mencakup keselam

. . ang
matan, envelope Coverage, keterbatasan instrumentasi yang terpasang
dan pengaruh sistem kontrol yang ada,

- » e e

. - L » - -

Sine-sweep

Gambar {. Jenis kontrol input yang dapat digunakan untuk uji
o terbang dinamik
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4. MODEL UJI DAN SISTEM INSTRUMENTASI

RPV Telemaster T240 merupakan sebuah wahana terbang yang dipunyai The Sir
[Lanwrence Wackett Centre for Aircraft Design and Technology dalam melakukan
penelitian-penclitianya. Salah satu penelitian yang sedang dilakukan adalah pengujian
terbang dinamik RPV®.

Gambar 2: RPV Telemaster T240 yang diuji terbang

Telemaster T240 merupakan model konvensional dengan rentang sayap 2.26m
dan panjang badan 1.55m (Gambar 2). Sebuah mesin glow-plug Irvine-150 (22 cc)
digunakan untuk menerbangkan pesawat ini. Dengan sebuah propeller (16x8 ). mesin ini
dapat menghasilkan 15N gaya dorong pada kecepatan cruise dengan perputaran mesin
7500rpm. Semua sistem kontrol T240 diatur oleh Futaba RC Max-7 pada frekuensi
36MHz. Sedangkan sistem instrumentasi yang terpasang di RPV dikembangkan secara
terpisah oleh Computer System Engineering Department, RMIT (Kneen. 1994). Sistem
i terdiri dari 16 kanal dengan sampling rate 25 Hz dan 8 bit resolusi data (Gambar 3).

Gambar 3: Sistem instrumentasi yang terpasang di RPV
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Mikroprosesor Intel 8031 yang beroperasi pada 3.6864 MHz merupakan otak
daripada sistem ini. Dua buah batere Nicad 7.2 Volt digunakan untuk menjalankan sistem
ini. Ada 14 macam sensor yang terpasang di RPV Telemaster T240. Namun karcna
terdapat permasalahan dengan sistem penguatan akselerometer. maka hanya 11 macam
sensor yang saat ini dapat dipergunakan. Gambar 4 memperlihatkan lokasi dari setiap
sensor vang terpasang di T240.

g i

Directional flow viines
(Aoa & sideslip) !

Gambar 4: Lokasi sensor yang terpasang di RPV

Hasil pengukuran dari setiap sensor direkam selama pengujian berlangsung.
Kemudian semua data yang terekam dapat di pindahkan ke komputer melalui RS232.
sctelah pesawat mendarat.,

5. PERMASALAHAN DALAM PENGEMBANGAN INSTRUMENTASI

. Semula direncanakan untuk menggunakan sistem telemetri dimana data yang
diukur langsung dikirim ke ground. Namun karena banyaknya permasalahan dalam
mengembangkan sistem ini (lihat referensi 3) dan antisipasi akan terkotorinya data uji
terbang oleh noise selama pengiriman sinyal data. maka kita menggantinya dengan sistem
on-board. Sistem ini merekam data uji terbang di memori dan kemudian didown-load ke
komputer setelah pesawat mendarat.

Permasalahan lainnya adalah mengenai sensor inersia, terutama sensor rate gyro.
Rate oyro yang digunakan (tipe NEJ-1000) ternyata mengambil cukup banyak arus dari
pONYEE f“PPl.\'- Sehingga selama kalibrasi, hasil pengukuran selalu tidak® konsisten dan
menunjukan  driff yang cukup besar. Masalah ini kemudian » tertangani dengan

tﬂt‘l_hlmhdhkﬂn sebuah batere 7.2V Nicad vang digunakan khusus untuk menjalankan
ketiga rate gy10 yang terpasang di pesawat model.,



Masalah utama lainnya yang dihadapi selama pengembangan sistem ini adalah
adanya interferensi antara sinyal transmitter dengan sistem data akuisisi. Sinyal
transmitter hilang untuk beberapa saat selama-uji terbang sehingga pesawat model
kehilangan kontrol dan jatuh ke tanah. Penanganan terhadap masalah interferensi ini
hanya bisa dilakukan dengan trial and error. Beberapa penanganan yang dilakukan antara
lain: '

e Memasukkan seluruh unit sistem data akuisisi (SDA) dalam sebuah kotak aluminium
sehingga mencegah radiasi elektromagnetik dari SDA tersebut.

e Memindahkan unit receiver dan antena ke bagian bawah badan pesawat sehingga
letaknya sejauh mungkin dari SDA.

e Menyatukan seluruh port sensor yang ada sehingga menyederhanakan pengkabelan
yang memasuki SDA.

e Mengganti seluruh kabel dengan kabel yang dilindungi dari interferensi
elektromagnetik.

e Menyimpan seluruh power supply didalam kotak aluminium sehingga tidak ada
radiasi.

e Mem-filter semua kabel dengan digital low-pass CD connector. Atenuasi filter sekitar
20 decibel pada frekuensi 40 MHz.

e Menghilangkan semua intermitten ground loops.
Merubah frekuensi radio trasmitter yang digunakan dari sistem PCM 36 MHz ke TF-
FM 29.725 MHz. Penggatian frekuensi radio ini berhasil mengurangi interferensi
sehingga pesawat bisa di terbangkan lagi. Belakangan diketahui bahwa clock
microprosesor SDA adalah 3.6864 yang merupakan nilai harmonik dari frekuensi
radio yang dipergunakan sehingga ber-interferensi dengan sinyal dari transmitter.

6. PERMASALAHAN DALAM PELAKSANAAN UJI TERBANG

Beberapa permasalahan muncul dalam pelaksanaan manuver untuk mendapatkan
data sehingga dapat dianalisa dengan baik Beberapa permasalahan tersebut diuraikan
sebagai berikut: .

e Ketergantungan terhadap keadaan cuaca. Pesawat model harus diterbangkan saat
udara tenang, sebaiknya di pagi hari. Jika ada turbulen udara maka data yang didapat
akan sulit untuk dianalisa. Gambar 5 dan 6 memperlihatkan perbedaan antara data
sudut serang yang didapat pada saat ada turbulen dan pada saat udara tenang,.

e Keterbatasan jarak penglihatan (visual range) dan keterbatasan informasi tentang
kondisi terbang pesawat (misalnya kecepatan, sudut roll dan sebagainya).
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Gambar 5: Pengukuran sensor sudut serang diambil saat tidak ada turbulen
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Gambar 6: Pengukuran sensor sudut serang diambil saat ada turbulen

Pada prinsipnya semua manuver h
. prakteknya keadaan kondisi trim awa
Adanya getaran karena
inersia yang terek.
didapat dengan
mendapatkan dat
Adanya. Coupli
berlangsung.
Pada konfigurasi pesawat deng

pesawat model yang didapat
datanya.

arus dimulai dari kondisi trim. Namun pada
| ini susah untuk dicapai.

putaran engine menyebabkan terkontaminasinya semua data
am. Gambar 7 dan § memperlihatkan perbedaan data roll rate yang
keadaan engine menyala dan engine idle. Terlihat bahwa untuk
a.yang baik, manuver harus dilakukan dengan engine idle.

ng antara gerakan longitudinal dan lateral selama manuver

an it;herent stabilitas yang tinggi,'rgspon dinamik dari
akan cukup singkat sehingga menyulitkan dalam analisa

Y
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Gambar 8: Data roll rate yang direkam saat engine idle

7. KESIMPULAN _

Proses persiapan ‘dan pelaksanaan uji terbang sebuah pesawat model dengan
menggunakan radio kontrol memerlukan waktu yang cukup banyak da.n akan melibatkan
berbagai bidang ilmu. Banyak permasalahan-permasalahan yang timbul baik dalam
mempersiapkan instrumentasi dan test uji, maupun dalam pelaksanaan uji terbang itu
sendiri. Disini telah dibahas beberapa permasalahan yang dialami penulis dalam
keterlibatannya di proyek ini. Interferensi antara sinyal transmitter dan sistem data
akuisisi merupakan masalah yang cukup rumit dan hanya bisa ditangani dengan trial and
error. Manuver yang dilakukan untuk mendapatkan data yang bagus haruslah dengan
menerbangkan pesawat pada udara tenang, (terutama dipagi hari) bebas dari adanya
turbulen. Manuver juga harus dimulai dari kondisi trim dengan engine idle, serta harus
diusahakan agar coupling antara gerak longitunal dan lateral adalah seminimal mungkin.
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