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DESAIN KONTROL LINEAR QUADRATIC TRACKING UNTUK
LEPAS LANDAS DAN PENDARATAN VERTIKAL PADA
PESAWAT TANPA AWAK COAXIAL TRIROTOR

Nama : Cut Maulidia Nanda

Dosen : 1. Ir. Rusdhianto Effendi AK, MT.
2. Nurlita Gamayanti, ST., MT.

ABSTRAK

UAV Tricopter juga disebut helikopter Tri-rotor atau Tricopter
merupakan sebuah multicopter yang diangkat dan didorong oleh tiga rotor
atau 6 rotor dengan membentuk tiga sumbu. UAV Tricopter
diklasifikasikan pesawat rotor yang bertentangan dengan pesawat sayap
tetap karena digerakkan oleh satu set propeller. Trirotor banyak digunakan
dalam berbagai tujuan, maka kestabilan Trirotor sangat penting dan
dimiliki untuk penggunaan Trirotor secara maksimal. Oleh sebab itu,
masalah pertama pada Trirotor yaitu kestabilan sudut roll, pitch dan yaw
pada saat terbang dan permasalahan kedua adalah tracking Trirotor
mengikuti sinyal referensi untuk lepas landas dan pendaratan vertikal.
Pada Tugas Akhir ini digunakan Linear Quadratic Tracking (LQT) untuk
merepresentasikan nonlinearitas sistem serta struktur fracking dari
Trirotor. Metode optimal secara umum ditujukan untuk memilih input
plant u dengan indeks performansi yang minimum. Hasil pengujian
kontroler menunjukkan bahwa sistem hasil desain dapat mengatur gerak
Trirotor sesuai dengan lintasan untuk lepas landas dan pendaratan vertikal
dengan RMSE sangat kecil sekitar 0,0000267042 dengan penyimpangan
sebesar 0,001 m.

Kata Kunci: Trirotor, Tracking, Linear Quadratic Optimal, Lepas
Landas Vertikal, Pendaratan Vertikal.
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LINEAR QUADRATIC TRACKING (LQT) DESIGN FOR
VERTICAL TAKE-OFF LANDING OF COAXIAL TRIROTOR
UNMANNED AERIAL VEHICLE (UAYV)

Name : Cut Maulidia Nanda

Supervisor : 1. Ir. Rusdhianto Effendi AK, MT.
2. Nurlita Gamayanti, ST., MT.

ABSTRACT

UAV-Tricopter or known as Trirotor or Tricoper is one of
Unmanned Aerial Vehicle type of multicopter that lifted by three or six
rotors which formed in three corners. UAV Tricopter is classified as rotary
wing aircraft contrary to fixed wing aircraft as it is driven by a set
of propellers. In the use of Trirotor used for various purposes, the
stability of the Trirotor to get to the reference point is very important and
must be owned Trirotor for maximum utilization. Therefore, the first
problem of Trirotor is the stability of the roll, pitch and yaw angles during
flight and the second problem is the Trirotor tracking following the
reference signal for Vertical Take-off and Landing (VTOL). In this Final
Project used Linear Quadratic Tracking to represent nonlinearitas
system from Trirotor. Tracking structure use optimal method. The
optimum method is generally intended to select the plant input u with a
minimum performance index. The result of the controller test shows that
the system of design results can adjust the Trirotor for Vertical Take-off
and Landing motion according to its path. The value of RMSE on VTOL
is 0.0000267042 and deviation from the reference is 0.001 m.

Keywords:, Trirotor, Tracking, Linear Quadratic Optimal, Vertical
Take-Off and Landing.
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BAB 1
PENDAHULUAN

1.1 Latar Belakang

Trirotor merupakan salah satu jenis pesawat tanpa awak yang biasa
diistilahkan dengan Unmanned Aerial Vehicle (UAV) dengan 6 atau 3
propeller membentuk 3 sudut. Biasanya digunakan untuk operasi
penyelamatan, pengamatan atau pengenalan objek, di mana setiap sudut
terdiri dari satu propeller dengan berlawanan arah jarum jam atau terdiri
dari dua propeller dengan satu propeller berlawanan arah jarum jam dan
propeller satunya searah jarum jam. Hal tersebut digunakan agar Trirotor
memiliki keseimbangan yang baik pada saat terbang.

Pada Trirotor jenis Coaxial, terdapat dua rotor yang berotasi pada
setiap sumbunya. Selama rotor berotasi pada satu sumbu, maka
kemungkinan dapat membatalkan momen yaw pada sumbu yang lain. Ini
memberikan efek kestabilan yang lebih baik terhadap sistem. Selain itu,
rotor yang terdiri dari rotor atas dan rotor bawah dengan arah yang
berlawan, menyebabkan Coaxial Trirotor tidak membutuhkan device
lebih seperti motor servo dan sebagainya serta dengan jarak dari pusat
massa gravitasi ke masing-masing rotor sama.

Berdasarkan dari beberapa paper yang digunakan sebagai acuan
dalam tugas akhir ini, banyak penelitian yang dilakukan mengenai
Trirotor, diantaranya adalah penelitian tentang kestabilan Trirotor, take-
off dan landing, maneuver, kokoh terhadap gangguan dari luar, tracking
waypoint dan path following. Trirotor merupakan sebuah sistem
nonlinear. Penggunaan metode nonlinier backstepping lebih bisa
mendekati karakteristik nonlinear, namun langkah untuk perhitungan
lebih rumit .

Penelitian dan desain kontroler yang telah dilakukan untuk
mengatasi permasalahan lepas landas vertikal sampai sekarang ini sudah
cukup baik, tetapi proses lepas landas yang dilakukan belum terlalu
mulus. Diharapkan dengan metode sistem pengaturan optimal Linear
Quadratic Tracking (LQT) dapat memberikan hasil yang lebih mulus dari
metode-metode yang sebelumnya.

1.2 Permasalahan
UAV Trirotor memiliki 6 Degreee of Freedom (derajat kebebasan)
yang merupakan sistem nonlinear komplek. Nilai sinyal kontroler LQT



yang dirancang untuk mengatur ketinggian dan mengikuti sinyal referensi
saat Trirotor lepas landas dan pendaratan vertikal. Penelitian tentang
perancangan kontroler LQT untuk mengatur pendaratan vertikal dan lepas
landas secara mulus dilakukan agar mampu meningkatkan performa kerja
Trirotor.

1.3 Batasan Masalah
Secara realita, masalah yang ada dalam kontrol gerak Trirotor
sangat banyak. Untuk itu diperlukan batasan untuk mencari solusi yang
tepat pada masalah yang akan dibahas. Batasan yang ditetapkan antara
lain:
1. Pembahasan akan difokuskan pada pendaratan dan lepas landas
vertikal Trirotor.
2. Ketinggian adalah variabel utama yang diatur.
3. Kontroler yang digunakan adalah Linear Quadratic Tracking
(LOT) untuk VTOL dan state feedback untuk kestabilan sudut
pitch, roll dan yaw.

1.4 Tujuan

Tujuan dari tugas akhir ini adalah dapat mendesain kontroler dengan
metode Linear Quadratic Tracking Control System untuk memberikan
respon yang tepat pada tiap rotor dari UAV agar proses pendaratan dan
lepas landas vertikal yang dilakukan stabil dan mulus.

1.5 Metodologi
Metodologi yang akan diterapkan untuk penelitian tugas akhir ini
adalah sebagai berikut:
1. Studi Literatur
Studi literatur meliputi studi permodelan, implementasi dan
pengaturan Trirotor, metode Linear Quadratic Tracking Control
System (LQT) dan metode-metode penunjang lainnya.
2. Pemodelan Sistem
Pemodelan Trirotor diperoleh dari pemodelan fisis analisis
kinematik dan dinamika sistem baik yang tertera pada paper
maupun referensi penunjang lainnya.
3. Perancangan Kontroler



Setelah mendapatkan pemodelan sistem , maka akan dirancang
kontroler Linear Quadratic Tracking untuk mendapatkan hasil
yang diinginkan pada Trirotor.

4. Pengujian dan Analisa
Setelah perancangan kontroler, maka akan dilakukan pengujian
pada sistem dan analisa hasil. Hal tersebut dilakukan melalui
simulasi yang dilakukan pada Software Matlab.

5. Kesimpulan
Kesimpulan didapatkan berdasarkan pengujian, analisis data dan
referensi terkait. Pada hal ini menunjukkan hasil penelitian yang
telah dilakukan berdasarkan rumusan masalah.

6. Penyusunan Buku Tugas Akhir
Pada tahap ini akan dilakukan penyusunan laporan terkait hasil
proses Tugas Akhir yang telah dilakukan selama proses
penelitian. Penyusunan buku tugas akhir dilakukan sebagai
bentuk laporan tertulis.

1.6 Sistematika Penulisan
Sistematika penulisan yang diterapkan pada buku tugas akhir ini
terbagi menjadi lima bab, yaitu:

BABI PENDAHULUAN
Pada bab pendahuluan membahas latar belakang,
permasalahan, batasan masalah, tujuan, sistematika
penulisan, dan relevansi.

BABII DASAR TEORI
Menjelaskan tentang tinjauan pustaka, konsep dasar dari
Trirotor, teknik linearisasi, kontroler state-feedback,
metode kontrol optimal Linear Quadratic Tracking
(LQT) yang merupakan acuan atau landasan untuk dapat
melaksanakan penelitian ini.

BABIII PERANCANGAN SISTEM
Bab ini membahas perancangan kontroler untuk
stabilisasi sudut roll, pitch dan yaw serta perancangan
kontroler Linear Quadratic Tracking (LQT) untuk
tracking sumbu X, Y serta pendaratan dan lepas landas
vertikal Trirotor.

BAB IV PENGUIJIAN DAN ANALISIS
Bab ini berisi hasil simulasi dengan menggunakan
metode kontrol yang diterapkan dan analisa terhadap

3



respon yang dihasilkan secara simulasi maupun
implementasi.

BABV PENUTUP
Kesimpulan dari seluruh pengerjaan tugas akhir dan saran
untuk perbaikan dan pengembangan selanjutnya
disajikan pada bab penutup.

1.7 Relevansi

Hal-hal yang dihasilkan dari tugas akhir ini diharapkan dapat
menjadi referensi atau acuan untuk pengembangan UAV-Trirotor, dan
dijadikan pembanding untuk beberapa metode yang diterapkan nantinya.



BAB 2
TEORI PENUNJANG

2.1 UAV- Tricopter [1]

UAV Tricopter juga disebut helikopter Trirotor atau Tricopter
merupakan sebuah multicopter yang diangkat dan didorong oleh tiga rotor
atau 6 rotor dengan membentuk tiga sumbu. UAV Tricopter
diklasifikasikan pesawat rotor yang bertentangan dengan pesawat sayap
tetap karena digerakkan oleh satu set propeller.

Perkembangan  Quadcopter maupun Tricopter ~memberikan
kontribusi baru dalam dunia penerbangan serta permasalahan yang terus
menerus harus diteliti. Pesawat tanpa awak muncul pada abad ke 20 sekitar
tahun 1920 dan 1930-an. UAV pertama yang berhasil melalukan VTOL
adalah Quadcopter, namun masih memiliki kinerja yang buruk serta beban
yang terlalu banyak karena stabilitas yang kurang baik serta kontrol
terbatas. UAV ini menggunakan sistem kontrol dan sensor elektronik agar
dapat menstabilkan pesawat. Dengan ukurannya yang kecil serta lincah
bermanuver, UAV Tricopter maupun Quadcopter dapat diterbangkan
dalam ruangan maupun diluar ruangan. Quadcopter sudah banyak
dilakukan peneltiian serta berbagai jenis merk serta ukuran dan bentuk,
namun untuk pengembangan UAV yang berbeda serta bisa melakukan
gerakan yang belum bisa dilakukan Quadcopter,maka diperlukan
Tricopter. Tricopter dapat dikembangkan lebih lanjut dan digabungkan
dengan pesawat tipe fixed wing agar bisa menjadi UAV yang komplit
dengan kerja masing-masing. Fixed wings digunakan untuk manuver serta
Tricopter merupakan penggerak atau mesin dari pada UAV sendiri.

UAV mengalami masalah pada momen yaw akibat reaksi torsi dari
rotor yang tidak berpasangan. Untuk mengatasi masalah ini, beberapa
jenis Tricopter dikembangkan seperti pada Gambar 2.1. Pertama , jenis
Single Tilted Tricopter seperti penelitian yang telah dilakukan di
Compiéegne UTC. Jenis Tricopter ini memiliki 3 rotor yang membentuk 3
sumbu. Pada jenis ini, motor servo dipasang pada salah satu sumbu rotor
yang akan miring dengan sudut tertentu untuk dapat membatalkan momen
yaw. Jenis ini memiliki keuntungan saat berbelok karena sumbu rotor
dapat miring dengan cepat. Jenis lain dari UAV ini disebut Coaxial
Tricopter yang memiliki dua rotor tiap sumbu. Pada Trirotor jenis
Coaxial Trirotor, terdapat dua rotor yang berotasi pada setiap sumbunya.
Jenis ini memiliki performa yang lebih baik dari jenis Single Tilt Trirotor.



A\

(@) UAV Single Tilted Tricopter (b ) UAV Coaxial Tricopter

Gambar 2. 1 Jenis Tricopter (a) Single Tilted Tricopter, (b) Coaxial
Tricopter

2.2 Konsep Dasar Gerak Trirotor |2]

Trirotor merupakan jenis UAV dengan proses lepas landas dan
pendaratan vertikal di mana fitur ini memungkinkan UAV untuk
pendaratan pada lahan yang sempit. Namun, fitur pendaratan vertikal
pada Trirotor menyebabkan terjadinya turbulensi yang berasal dari angin
hasil perputaran baling-baling Trirotor. Angin tersebut terpantul pada
permukaan landasan dan kembali menuju baling-baling yang
menyebabkan daya tekan kebawah pada Trirotor. Sesaat sebelum
pendaratan di mana turbulensi yang dihasilkan masih besar, rotor harus
berputar lebih cepat untuk menghasilkan daya angkat yang lebih besar
dari daya tekan kebawah yang dihasilkan oleh turbulensi. Sebaliknya, bila
kecepatan rotor tetap besar pada saat daya tekan kebawah dari turbulensi
mengecil, maka Trirotor terangkat dengan sangat cepat.

Pada Trirotor jenis Coaxial Trirotor, terdapat dua rotor yang
berotasi pada setiap sumbunya. Selama rotor berotasi pada satu sumbu,
maka kemungkinan dapat membatalkan momen yaw pada sumbu yang
lain. Ini memberikan efek kestabilan yang lebih baik terhadap sistem.
Selain itu, rotor yang terdiri dari rotor atas dan rotor bawah dengan arah
yang berlawanan, menyebabkan Coaxial Trirotor tidak membutuhkan



device lebih seperti motor servo dan sebagainya serta dapat membatalkan
momen yaw. Jarak dari pusat massa gravitasi ke masing-masing rotor
sama.

Permasalahan kontrol pada ketinggian dapat ditambahkan dengan
menambahkan kecepatan keenam rotor pada waktu yang sama. Untuk
mendapatkan kontrol yaw, perbedaan kecepatan rotor atas dan bawah
dibutuhkan reaksi torsi yang dapat membangkitkan momen yaw. Apabila
momen yaw sudah terkontrol, maka gerakan roll dan pitch dapat di
kontrol dengan bertambahnya rotor atas dan bawah pada bagian ekor.
Gambar 2.2 merupakan struktur dari Coaxial Trirotor , terdapat 6 rotor
yang ditandai dengan M1 sampai M6. M3-M4 adalah rotor-rotor yang
berada di bagian depan pesawat, sedangkan M1-M2 dan M5-M6 adalah
rotor- rotor yang berada pada bagian sayap pesawat.

Gambar 2.2 Konfigurasi Coaxial Trirotor UAV

Ada empat kontrol dasar yang memungkinkan Trirofor untuk
mencapai ketinggian dan sikap (attitude) tertentu, yaitu sebagai berikut:
1. Altitude Kontrol
Kontrol Altitude atau ketinggian diperlukan saat UAV
melakukan hovering untuk mendapatkan kestabilan pada saat
ketinggian tertentu. Selain pada saat hovering, gerakan throttle
atau thrust memerlukan altitude kontrol untuk proses lepas landas



maupun pendaratan vertikal. Pada bagian kontrol ini, yang
dilambangkan dengan Ul membutuhkan kecepatan putar dari
keenam motor untuk membangkitkan gaya angkat. Berikut gambar
altitude kontrol pada Coaxial Trirotor .
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Gambar 2. 3 Altitude Kontrol

2. Roll & Pitch Kontrol

Pergerakan roll merupakan gerakan terhadap sumbu X dapat
dicapai dengan mengurangi atau meningkatkan kecepatan putar
pada baling-baling. Pada Trirotor, pergerakan roll atau U2
dihasilkan dari 4 propeller dari 2 rotor. Adanya gaya yang
dihasilkan dari dua rotor yang berlawanan menyebabkan adanya
kemiringan terhadap sumbu X.

Sedangkan pitch merupakan gerakan terhadap sumbu Y
memiliki prinsip yang sama dengan roll dilakukan untuk
menghasilkan manuver. Pada Trirotor, gerakan pitch atau U3 dari
ketiga rotor di mana rotor bagian heading memiliki gaya yang
lebih besar dari kedua rotor lainnya, sehingga menghasilkan gaya
terhadap sumbu Y.

Kecepatan putaran yang besar dan sinkron pada masing-
masing baling-baling dibutuhkan untuk menghasilkan daya angkat



yang cukup untuk melawan daya tekan kebawah dari turbulensi.
Dan setelah turbulensi mengecil, maka perputaran juga harus
diatur agar ketinggian quadcopter tidak bertambah secara drastis
dalam kurun waktu yang sempit. Berikut gambar gerakan roll &
pitch kontrol,.

Rotor } Rotor |

>
>

Rotor2

QZUL = QSUL < QIUL(NOSG DOWTL)

Gambar 2. 4 Roll & Pitch Kontrol

3. Yaw Kontrol

Adanya perbedaan kecepatan rotor bawah dan atas akan
memberikan reaksi torsi yang akan membangkitkan moment yaw.
Pada kontrol Yaw yang dilambangkan dengan U4 di mana gaya
yang dihasilkan setiap sumbu rotor atas dan bawah berlawanan.
Pada gerak yaw diperlukan penguatan untuk membangkitkan
gaya-gaya yang dibutuhkan tiap rotor. Berikut gambar yaw
kontrol pada Coaxial Trirotor.
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Gambar 2. 5 Yaw Kontrol

2.3 Model Matematika [3]

Berdasarkan paper “Fault Tolerant Control Based on Interval Type-
2 Fuzzy Sliding Mode Controller for Coaxial Trirotor Aircrafi” oleh
Samir Zechlage didapatkan model Coaxial Trirotor dari analisis
kinematika dan dinamika. Persamaan Trirotor didapatkan dari penurunan
gerak roll, pitch ,yaw, rotasi dan translasi yang diperoleh dari Hukum II
Newton dilampirkan pada akhir buku.. Persamaan model dinamika dapat
dilihat pada Persamaan (2.1).

1
% = —((cos pcosy sin 6 + sinsin $)U — Kyt
1
¥ = —((cos ¢siny sin § — cossin $)Uy — kyeyy )
3 1 4
5= E((cos P cosO)U; — kg, Z ) -9

1 2
¢ = I_(qr(ly - Iz) +U, - kfaxp )
x

.1 2
0= I_(pr(lz —-L)+U; - kfayq )
y

2.1)

1 2
Y = I_ (pq(lx - Iy) + U, — kfayr )
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di mana,

X = percepatan terhadap sumbu X

y = percepatan terhadap sumbu Y

Z = percepatan terhadap sumbu Z

U, = gaya angkat/thrust

U, = gaya untuk melakukan roll

U; = gaya untuk melakukan pitch

U, = gaya untuk melakukan yaw
= sudut roll
= sudut pitch
= sudut yaw
= percepatan sudut terhadap sudut X
= percepatan sudut terhadap sudut Y
= percepatan sudut terhadap sudut Z
= massa total Trirotor
= percepatan gravitasi
= momen inersia frame pada sumbu X
= momen inersia frame pada sumbu Y
= momen inersia frame pada sumbu Z
=momen inersia total pada sumbu propeller

Q5 IAOT R O

—
sUN e ®

Model diatas merupakan representasi dari posisi Trirotor(X,y,z)
serta 3 sudut euler (¢p , 6 ,y). Variabel U; menjelaskan virtual sinyal
kontrol yang merepresentasikan karakteristik 7rirotor yang didapatkan
didapatkan dari persamaan kecepatan keenam rotor. Persamaan tersebut
menjelaskan hubungan tiap rotor dari Coaxial Trirotor terhadap daya
angkat (gerakan pada sumbu Z), sudut (pitch, roll, dan yaw), gerakan
pada yaw, dan gerakan manuver (gerakan pada sumbu X, Y). Berikut
pada. Persamaan (2.2) adalah persamaan kecepatan motor pada Trirotor.

U=t ot fatfatfs+fe)
Uy =[(fs + fo) — (fi + 21l

U; = IE(}% +fdl— i+t fs+ 1l (2.2)
U4=K_d (fitfst+fs—fo—fa—Tf6)

p
di mana,

F;(i = 1....6) =gaya pada masing-masing propeller
U, = gaya angkat/thrust
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U, = gaya untuk melakukan manuver pada sumbu Y
U; = gaya untuk melakukan manuver pada sumbu X
Uy = gaya untuk melakukan yaw

l, = jarak rotor 2 ke rotor 3 (antar sayap UAV)

[, = jarak rotor 3 ke pusat massa UAV

l; = jarak rotor 1 (bagian depan) ke pusat massa

Dapat dilihat dari persamaan bahwa untuk mendapatkan nilai
kontrol U; melibatkan keenam gaya keenam rotor untuk mempertahankan
Trirotor pada ketinggian tertentu. Pada U, hanya melibatkan 4 rotor pada
bagian sayap Trirotor, ini akan memberikan efek momen roll Pada
momen pitch , rotor pada bagian depan mempunyai nilai yang lebih besar
dari keempat rotor pada bagian sayap. Momen yaw dapat dibangkitkan
dengan adanya perbedaan nilai rotor atas dan bawah pada setiap sumbu
di mana nilai kecepatan rotor bagian atas lebih besar dari nilai kecepatan
rotor bagian bawah.

2.4 Parameter Coaxial Trirotor |3]

Pada tugas akhir ini, dipakai parameter fisik dari Coaxial Trirotor
yang didapat dari paper “Fault Tolerant Control Based on Interval Type-
2 Fuzzy Sliding Mode Controller for Coaxial Trirotor Aircraft”’.
Parameter akan ditampilkan pada Tabel (2.1) di bawah ini

Tabel 2.1 Parameter Coaxial Trirotor

No | Parameter Simbol | Nilai

1. | Momen inersia sumbu X I, 0,0038 (Kgm?)

2. Momen inersia sumbu Y 1 0,0038 (Kgm?)

3. | Momen inersia sumbu Z 1, 0,0077(Kgm?)

4. Koefisien Thrust Kp 0,000013678 (Ns?)
5. Koefisien Drag Kd 0,000024323 (Nms?)
6. Koefisien Drag sumbu X Krix 0,0005567(N/m/s)
7. Koefisien Drag sumbu Y Kriy 0,0005567(N/m/s)
8. Koefisien Drag sumbu Z Kri, 0,0006354(N/m/s)
9. Massa total Trirotor m 1,2(kg)

10. | Percepatan gravitasi bumi g 9,81(m/s?)

11. | Koefisien gesek sumbu X Krax 0,0005567(N/rad/s)
12. | Koefisien gesek sumbu X Krax 0,0005567(N/rad/s)
13. | Koefisien gesek sumbu Y Kray 0,0006354(N/rad/s)
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14. | Jarak rotor 2 ke rotor 3(antar I 0,19 (m)
sayap UAV)
15. | Jarak rotor 3 ke pusat massa l, 0,23(m)
UAV
16. | Jarak rotor 1 (bagian depan) I3 0,225 (m)
ke pusat massa

2.5 Linearisasi [4]

Berdasarkan sifat linearitasnya, sistem dibagi menjadi dua bagian,
yaitu sistem linear dan sistem nonlinear. Sistem linear adalah sistem yang
memenuhi hukum superposisi. Prinsip superposisi adalah respon sistem
(keluaran) terhadap jumlah bobot sinyal akan sama dengan jumlah bobot
yang sesuai dari respon (keluaran) sistem terhadap masing-masing sinyal
masukan individual. Sedangkan sistem nonlinear adalah suatu sistem
yang sifatnya tidak tetap, mudah berubah, sulit dikontrol, dan sulit
diprediksi. Selain itu, sistem nonlinear memiliki perilaku kualitatif, yaitu
mempunyai nilai ekuilibrium lebih dari satu.

Oleh karena itu, digunakan sistem linearisasi untuk menyelesaikan
permasalahan nonlinearitas dengan melakukan pendekatan kedalam
beberapa daerah kerja yang terbatas, sehingga analisa kestabilan pada
sistem linear bisa diterapkan dan memudahkan dalam proses desain.
Sistem dapan direpresentasikan seperti pada Persamaan (2.3)

.Q‘C]_ = fl(xl, ...,xn,ul, ,um)

)‘CZ = fz(xl, ...,xn, ul, ,um)

Xn = fa(Xy, o) X, Ug, oo, Un) (2.3)
V1 =Ry (X1, e, X Uq,y oeey Upy)

Y2 = hy(Xq, oo, Xy, Uy, e, Unn)

Vp = hp (X1, eers Xy Uy, ooy Upy)

x = [xq, ..., x,]T merupakan vektor state sistem
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u = [Uy, ..., Uy, |7 merupakan sinyal kontrol

T .
x = [yl, ...,yp] merupakan keluaran sistem

Persamaan (2.3) dapat disederhanakan menjadi Persamaan (2.4) dan
(2.5).

-fl(xli ey Xp,Ug, ---,um)-
f(x’u) — fz(xll"-pxn;ul, ...,um) (24)
-fn(le vy XnyUg, --.,um)_

[y (X4, ey Xpy Ugy vees U) ]
hQx,u) = hy (x4, ...,x,t,ul, ey Upp) 2.5)

_hp (xll ey xn; ull ey um)_

sehingga dapat ditulis:

%= f(xuw) (26)
y = h(x,u)

maka hasil linearisasi dari sistem:

x =Ax + Bu (2.7)
y=Cx+Du

dengan A € R™" B € R™", C € R™"™, D € R™". Jika x = f(x) dan
y = f(x) merupakan kurva nonlinier. Maka:

- ) (C)) 2.8
8y = féx === (2.8)

dengan 6x6y = f(x) — f(x*) dan 6y = x — x*
Apabila sistem bekerja pada titik (0,0)
8y = f(x) — f(x")

8y =f(x)—-0
5y =
ol 29
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ox=x—-0
ox =x
_ df®
dx

Maka hasil linearisasi dapat ditulis seperti pada persamaan berikut:

A= df (xu) _
dx

B = af(xu) _
du

__dh(xu) _

¢= dx

D= dh(xu) _
du

2.6 Linear Quadratic Tracking (LQT) [5]

rdfi(xu)
dxq

df,(xu)
dxq

4w

duq
dfn(xu)
L dul
rdhq(x,u)

dxq
dhy, (x,u)
L dx,

rdhq(x,u)
duq

duq

dhy, (x,u)

af1(ou)
dx,

dfn(et)
dx,

daf1(ou)T

duy

df, (e
duy,

dhq(x,u)7
dxy

dhy (x,u)
dxy,

dhq(x,u)7
duy

dhy, (x,u)

du,

(2.10)

@2.11)

(2.12)

Kontrol optimal memberikan solusi permasalahan tracking pada
Quadrotor dengan pencarian nilai sinyal kontrol u(f) yang optimal,
sehingga indeks performansi dapat dioptimasi. Indeks performansi
adalah ukuran kuantitatif performansi dari sistem yang dipilih, sehingga

penekanan diberikan pada

misalnya error dan sinyal kontrol.
Linear Quadratic Tracking merupakan salah satu metode kontrol
optimal yang dikembangkan pada plant linear untuk mengatasi
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permasalahan tracking. Sebuah plant linear dinyatakan dalam bentuk
sebagai berikut:

x(t) = Ax(t) + Bu(t) , x(ty) = xq (2.13)
y(&) = Cx(¢)

di mana x(¢) adalah urutan ke n dari vektor state, u(¢) adalah yrutan ke r
dari vektor kontrol dan y(f) adalah urutan ke m dari vektor keluaran.
Dimisalkan z(f) adalah urutan ke m dari output yang diinginkan (set
point) dan matrix A(f), B(f), C(f) memiliki dimensi matriks yang
bersesuaian. Tujuan kontrol dari LQT adalah agar output sistem y dapat
mengikuti output model referensi sedekat mungkin dan meminimalkan
indeks performansi yang diberikan. Adapun indeks performansi
kuadratik secara matematis dinyatakan sebagai:

J(to) =5 (Cx(T) = (1)) P(Cx(T) = (1)) +3 1 [(Cx = )T Q(Cx -
) + ufRuldt (2.14)
dengan P > 0,Q =2 0,R >0

Untuk mendapatkan solusi optimal, maka terlebih dahulu dibentuk
Persamaan Hamiltonian (2.20):

H(x,u, 1) = % [(Cx —=7)TQ(Cx — 1) + uTRu] + AT (Ax + Bu) (2.15)

agar diperoleh nilai minimum, maka syarat perlu keoptimalan adalah
sebagai berikut:

- Persamaan state X = Z—Z = Ax + Bu

- Persamaan costate —1 = CTQ(Cx —1) + AT (2.16)
- Kondisi stasioner Z—Z =0,Ru+BTA=0

- Kontrol optimal u=-R"1BTA

maka akan didapatkan solusi trivial yaitu keadaan di mana sisi kanan=sisi
kiri=0. Dari solusi trivial maka didapatkan persamaan Riccati.
—S=-SA+SBR™'BTS + ATS + CTQC (2.17)

Untuk matriks Q dan R, diasumsikan sesuai dengan peforma yang
diinginkan untuk sistem. Setelah didapatkan persamaan riccati,
didapatkan persamaan differensial yaitu model following.
—v=—SBR'BTv + ATv + CTQr (2.18)
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dengan didapatkannya matriks S yang merupakan matriks definit positif
yang simetris dan v, hanya tersisa gain K(f) untuk dicari. K(#) dengan
Persamaan (2.19).

K(t) =R7IBTS(t) (2.19)
Model following
—-v=(A-BK)"v+CTQr (2.20)

Solusi steady-state
e Aljabar Riccati (ARE)
ATSSA—SBR™IBTS+CTQC =0 (2.21)

e Gain Kalman
K () = R71BTS(0) (2.22)

e Model following
—v = (A — BK())"v + CTQr (2.23)

dengan x*(f) adalah umpan balik dari sistem. Umpan balik nantinya akan
dikalikan dengan gain kontrol K(¢) dan ditambahkan dengan —R™BTv
untuk menghasilkan u *(#) yang akan digunakan sebagai masukan kepada
sistem agar hasil yang diinginkan tercapai.

u=—K(0)x—R™1BTv (2.24)

Gambar 2. 6 Blok Diagram LQT

di mana blok yang berwarna merah menunjukkan model following dari
LQT dan untuk blok berwarna biru merupakan blok kontrol
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2.7 Root Mean Square Error (RMSE) [6]

Pemasangan kontroler pada sebuah plant akan memberikan
performa yang baik dan mmapu mencapai kestabilan dari sikap maupun
ketinggian dari Trirotor . Namun, untuk mencapai parameter sebuah nilai
referensi yang dihasilkan dari sebuah Tricopter, maka harus diperhatikan
dengan seksama berupa analisa eror.

Root Mean Square Error atau akar kesalahan kuadrat rata-rata
merupakan suatu ukuran kesalahan yang didasarkan pada selisih antara
dua buah nilai yang bersesuaian atau dengan kata lain merupakan selisih
antara data output referensi dengan data output sebenarnya untuk
menyatakan tingkat kemiripan antara nilai yang diinginkan dengan nilai
fakta. Semakin kecil eror yang dihasilkan maka semakin mendekati
dengan sistem sebenarnya. Dengan kata lain RMSE merupakan standar
deviasi dari residual (kesalahan prediksi). Residual adalah ukuran
seberapa jauh dari titik-titik data garis regresi. Pada umumnya digunakan
dalam klimatologi, peramalan, dan analisis regresi untuk memverifikasi
hasil eksperimen.

Eror yang akan didapatkan untuk analisa data antara sinyal referensi
dengan sinyal aktual dapat dinyatakan dengan Persamaan sebagai berikut.

Iiv=1(yin — Your)? (2.25)

RMSE =
N

di mana
Y;, = Data ouput sinyal referensi
Y, = Data ouput sinyal sebenarnya

N = banyaknya data
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BAB 3
PERANCANGAN SISTEM

Pada bab ini akan dibahas mengenai perancangan sistem yang dibagi
menjadi 3 tahap. Tahap pertama adalah perancangan model dinamika
Trirotor yang berupa model rotasi dan tranlasi pada simulink Matlab serta
perancangan model state yang akan dipakai pada langkah selanjutnya.
Tahap kedua adalah perancangan kontroler berupa linearisasi dinamika
rotasi dan translasi untuk mendapatkan masing masing gain agar
mendapatkan kestabilan gerak Trirotor yang diinginkan, sedangkan tahap
ketiga yaitu simulasi sistem dengan soffware Matlab.

3.1 Model Dinamika Trirotor
Model matematis Coaxial Trirotor didapatkan dari analisa fisis
kinematika dan dinamika, model tersebut akan direpesentasikan pada

simulink Matlab. Berikut Persamaan (3.1a) sampai dengan Persamaan
(3.1f.) dalam bentuk state.

.1
X = - ((cos pcosysin @ + sin sin )U; — kX

(3.1a)
L1 o ; ;
V= - ((cos ¢psiny sin @ — cosyp sin @)Uy — kg, ¥ ) (3.1b)
L1 ;
7 :E((cos¢cosﬂ)U1 _kftzz) -9 (3.1¢)
.1
¢ = E(qr(ly - Iz) +U; - kfaxpz) (3.1d)
b= L (or(l, = 1) + Us — kryq?

—E(pr(z_ ©) + Us = kpayq ) (3.1¢)
.1 2
i/ =E(pq(1x—1y)+U4‘kfayr) (.16)

Berdasarkan model di atas, maka dirancang model sistem pada
Matlab yang terdiri dari blok rotasi dan translasi. Blok rotasi terdapat
masukan berupa sinyal-sinyal kontrol yang memberikan efek gerakan
roll, pitch atau yaw. Pada perancangan ini, aktuator diabaikan, sehingga
nilai-nilai kontrol yang diberikan oleh kontroler nantinya akan
memberikan efek langsung sebagai masukan terhadap 7rirotor. Pada blok
translasi hanya dipengaruhi oleh satu sinyal kontrol serta nilai dari sudut
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roll, pitch maupun yaw yang akan memberikan gerakan terhadap sumbu
X, Y maupun Z. Hal tersebut akan mempresentasikan karakteristik berupa
altitude maupun attitude Trirotor yang diinginkan. Pada Gambar 3.1
ditampilkan perancangan blok rotasi dan translasi pada simulink Matlab.

-

Sinyal Kontral Roll

Sinyal Kontrol Pitch

Sinyal Kontrol Yaw

uz

Rol X

Roll I Possi X
Sinyal Kontrol X,YZ
pien -— (G ¥
Pitch Posisl Y

Sudut Roll
Posisi Z

Kecepatan Roll

Sudut Pitch

Kecepatan Pitch Kecepatan Y

Sudut Yaw

Kecepatan Yaw KecepatanZ
Rotas Translasi

Gambar 3. 1 Blok Simulink Rotasi dan Translasi

Berdasarkan kontroler yang akan dirancang selanjutnya, maka
model dinamika diatas dirancang dalam model state space untuk
mendapatkan nilai gain kontroler yang diinginkan . Jika didefinisikan
vektor state x =[x xz ... x12]" € R'? dan dipilih elemen himpunan x adalah
sebagai berikut:

x, =X
x, =X
x3=Y
X, =Y
xs =7
X =2

X; =0

xg =0

X9 =120

X0 =6 (3.2)
X1 =¥

X, =W

dengan menggunakan Persamaan (3.1a) hingga Persamaan (3.1f) dapat
diubah kedalam bentuk state space seperti pada Persamaan (3.3) dan
Persamaan (3.4). Di mana terdapat enam sfate space yang digunakan
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untuk mengatur gerak translasi dan terdapat enam state space yang
digunakan untuk mengatur gerak rotasi.

- xz
; [x;] ~ (cos pcosy sin @ + sin sin P)U; — kg X
v|_ %] _|, X4
4EREA N ;(cos ¢siny sin @ — cosy sin @)Uy — kg y 33)
Z lst X6
- ) L '
-Z4 X | — ((cos ¢ cosO)U; — kg, 2 ) -g
e [ Xg 1
Pl 1% |2ty = 1) + Uy — kyaxp?
d; % Iy (qr( y z) + 2 faxp )
0 5(8 X10
={%=|z
2] X10 E (PT(IZ —L)+U; - kfayqz) (34)
P l’:fnJ X1z
- 1
-l/)- 12 _; (pq(lx - Iy) + U4- - kfayrz)_

3.2 Perancangan Kontroler

Pada sub bab ini akan dibahas mengenai perancangan kontroler LQT
dan state feedback. Ada dua permasalahan yang akan diuraikan pada
penelitian ini yaitu kestabilan sudut ¢, 6 dan y akibat gerak roll, pitch,
dan yaw dan kestabilan pada sumbu X, Y khususnya analisa VTOL pada
sumbu Z, atau memaksa Tricopter agar mampu melakukan gerakan
VTOL pada lintasan yang diinginkan. Permasalahan kestabilan sudut ¢, 8
dan y akan diselesaikan dengan kontrol state feedback, sedangkan
permasalahan kestabilan sumbu X,Y dan VTOL diselesaikan dengan
metode LQT. Kontrol state feedback digunakan untuk mengontrol setiap
sudut akibat pergerakan roll, pitch maupun yaw yang akan mempengaruhi
posisi dari Trirotor. Namun pada saat melakukan VTOL sudut yaw di
anggap nol, artinya tidak ada pergerakan pedal (yaw) pada saat melakukan
gerakan VTOL. Pada Gambar 3.2 ditampilkan blok diagram secara
keseluruhan dari perancangan kontroler pada tugas akhir ini.

21



Uy

Xr > Kontrol U g
v Linear ba Stabilisasi——————
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Gambar 3. 2 Perancangan Blok Kontroler

3.2.1 Perancangan Kontroler State Feedback

Sebelum menentukan karakteristik translasi yang diinginkan, maka
diperlukan stabilisasi sudut 7oll, pitch, dan yaw terlebih dahulu. Kontrol
state feedback akan menstabilkan kecepatan sudut dan mendapatkan nilai
sesuai dengan referensi sudut. Kontrol state feedback digunakan untuk
mendapatkan nilai gain dengan perintah acker. Berikut blok diagram
kontrol masing-masing sudut Trirotor.

Uwr + e . . U, v
> I -»> Trirotor Rotasi _—

Gambar 3. 3 Kontrol Sudut Roll

U,
Oy

» —> Trirotor Rotasi

Gambar 3. 4 Kontrol Sudut Pitch
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Uyr +
> — Trirotor Rotasi

Gambar 3. 5 Kontrol Sudut Yaw

Model yang akan dirancang untuk mendapatkan nilai gain terlebih
dahulu dilinierisasi untuk mendapatkan model dalam bentuk matrik state
space. Berdasarkan Persamaan (3.1d) dan (3.1e) yang menunjukkan
persamaan sudut roll dan pitch, maka akan diubah kedalam bentuk
state.Berikut perancangan model state space secara matematis.

X7 = Xg

1 3.5
Xg = I_(qr(ly - Iz) + U2 - kftxpz) ( )

di mana x; = ¢; xg = (i), maka didapatkan linierisasi model seperti
Persamaan (3.6)

(7.'3 0 1
" = 2Kpax (3.6)
[¢] [0 L
sedangkan model state untuk pitch
T x%o (3.7)
. v
X10 = I_(pr(lz - Ix) +Us - kfayqz)
y
di mana x9 =0; x10 =0
0
[9] Zkfay [g] +|1u, (3.8)

Ly

untuk model state yaw
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X11 = X12

. 1
X12 = E (pq(lx - Iy) + U4- - kfayrz) (39)

di mana x;; = 1 dan x,, = 1, maka didapatkan model linierisasi
matrik seperti persamaan dibawah.

; 0 1 0
vl 2k | [¥] 4 |1
91 - o 1] 4[] a10)

Pole yang akan dipilih pada perancangan kontroler didapat dari
pengujian model linierisasi model rotasi, sehingga didapat nilai a sebagai
acuan pemilihan pole di mana a yang dipilih merupakan representasi dari

%. Pole yang dibutuhkan ada dua , di mana pole yang satu memiliki akar

dominan |a,| > |3a,|. Dari proses perancangan yang dicoba pada
simulink dan program m-file, pemilihan « akan berpengaruh terhadap
proses gerak translasi. Sehingga a minimal yang mampu memberikan
pengaruh pada gerak rotasi yaitu 40. Namun, karena perancangan pada
penelitian ini mengabaikan aktuator maka diharapkan respon stabil
secepat mungkin. Sehingga nilai « yang dipilih adalah 60.

Berdasarkan pemilihan « di atas, maka ditentukan a; = 18,
sedangkan a, = 60 untuk sudut roll, pitch maupun yaw. Pencarian gain
feedback dilakukan dengan perintah acker pada m-file matlab.
Berdasarkan perintah matlab dan matrik seperti linier diatas maka didapat
gain untuk roll dan pitch didapat K=[ 4,1040 -0,2975] sedangkan untuk
sudut yaw didapat nilai K=[ 4,1040 -0,2977]. Berikut perancangan
kontrol untuk stabilisasi roll, pitch dan yaw di simulink serta blok sistem
state feedback
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Gambar 3. 6 Perancangan Kontroler State Feedback

3.2.2 Tracking Trirotor

Pada permasalahan tracking Trirotor posisi X,Y serta Z akan
dipaksa untuk mengikuti sinyal referensi yang dinginkan. Pada Tugas
Akhir ini digunakan model referensi sebagai referensi tracking agar
respon posisi X, Y serta Z bergerak mengikuti referensi. Untuk posisi X
dan Y hanya sebatas unutk menstabilkan saat gangguan yang terjadi saat
proses lepas landas maupun vertikal, sedangkan tracking Z untuk gerakan
VTOL dengan ketinggian tertentu. Kemudian kontroler disusun
menggunakan metode LQT. Berikut blok diagram untuk
trackingTrirotor.

Referensi X.Y.Z Model e Trirotor Sinyal X.Y.Z
_ | i
Following Translasi e
K

Gambar 3. 7 Blok Diagram Kontrol Tracking '
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3.2.2.1 Tracking X dan Y

Pada penelitian ini, variabel utama yang yang dikontrol adalah
ketinggian, namun adakalanya ketika Trirofor mendapat gangguan,
gerakan terhadap sumbu X dan Y juga perlu pengontrolan agar tahan
terhadap gangguan dan tetap pada nilai kestabilan dan ketinggian yang
diinginkan. Pada hal ini, kontroler yang dipakai juga LQT. Berdasarkan
persamaan dari model dinamik translasi (3.1a) dan (3.1b) didapatkan
seperti persamaan dibawah.

. 1 . . . .
X = - ((cos pcosysin @ + sin sin P)U; — kX ) 3.11)

Y = %((cos ¢sinp sin @ — cosy sin p)U; — k¥ ) (3.12)

dimisalkan sudut 1 = 0, maka persamaan dinamika sumbu X menjadi
seperti Persamaan (3.13)

N k cos ¢ sin 6 3.13
L L L @.13)
m m
di mana 2525108 U, dimisalkan menjadi sinyal kontrol U, dan digunakan

sebagai sudut referensi pitch yang menghasilkan sinyal pitch dari rotasi
dan masuk ke translasi sehingga persamaan menjadi seperti pada
Persamaan (3.12)
cos ¢ sin @
x = T 1
U
Oreferensi = sin™? mm (3.14)

dari pemisalan nilai U,, maka model dinamik translasi sumbu X menjadi
Persamaan (3.14)

.. k 3.15
X=-2%% 1u, G139
m

Demikian juga untuk dinamika translasi sumbu Y seperti pada
Persamaan (3.16). Jika Sudut yaw diabaikan, maka persamaan sumbu Y
menjadi seperti Persamaan (3.17).

.. k sin 3.16
y=-L2y +(— ¢U1) (3.16)
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di mana —%Ul dimisalkan menjadi U, yang digunakan sebagai
referensi sudut roll yang akan masuk ke dinamika translasi Trirotor,
sehingga persamaan menjadi seperti pada Persamaan (3.17).

sin ¢

U, =—-—1U,

" U
- (3.17)
¢referensi = sin™* U_ym
1
dari pemisalan nilai U,, maka model dinamik translasi sumbu Y menjadi

seperti Persamaan (3.18).

., k (3.18)
fty .

dari Persamaan (3.15) dan (3.15) diatas maka dapat didefinisikan model
state sebagai berikut.

Xy = X
k
. ftx .
=——x +U
Xy o X .
X3 = X4 (3.19)
fty .
=——y 4+ U
Xa m Y y

dimanaXx; = X;Xy = X;X3 = Y; X4 =Y
[0 1 0 O]

% kpex X1 10 0

Xl _ L | L1 o [Ux]

y[Tlo o o 1|[¥|7|o ollu, (3.20)
% keey |71 Lo 1

olo o 0 Bl

m

Berdasarkan model state space diatas, akan dipakai kontroler LQT
untuk fracking, sehingga dibutuhkan model output state space . Model
output berupa output posisi X dan Y, sehingga dapat direpresentasikan
seperti Persamaan (3.18).
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X1
0 0 O07]*
moal=[; o O]lx (3.21)

3
X4

Berdasarkan nilai parameter yang diketahui maka diperoleh
matrik A,B dan C seperti pada matrik dibawah.

0 1 0 0
A— 0 _kftx/m 0 0
—10 0 0 1
0 0 0 —kpy/m
0 0 (3.22)
_l1 o0
B=1o o
120 % o
C=[0 0 1 o]

Langkah selanjutnya menentukan bobot Q dan R. Matrik Q
mengikuti besarnya keluaran. Pada hal ini keluaran nya ada 2 yaitu posisi
X dan Y, maka besarnya matrik Q yaitu 2x2, sedangkan R mengikuti
jumlah input. Jumlah input juga 2 jadi matrik R besarnya 2x2. Kesalahan
keluaran harus diharapkan seminimal mungkin, sehingga nilai |Q| harus
lebih besar dari |R|. Pada pemilihan nilai Q dan R untuk sumbu X dan Y
hanya dilakukan beberapa kali funing saja, dan diperoleh nilai R yang
memiliki batas hingga pada nilai tertentu. Sehingga diambil nilai yang
mampu merepresentasikan sinyal referensi sebaik mungkin. Berikut besar
nilai Q dan R dalam representasi matrik.

Q= [(1)0800 01oooo] (3.23)
R=[¢ o5l

Dengan perintah matlab serta bentuk model following yang sudah
diprogram, maka diperoleh nilai gain Kalman untuk x,vy, y, v, .Berikut
nilai gain yang diperoleh seperti tertera pada Persamaan (3.24).

447214 9.4570 0 0 (3.24)

Kz[ 0 0 447214  9.4570
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3.2.2.2 Lepas Landas dan Pendaratan Vertikal Sumbu Z

Pada penelitian ini kontroler optimal LQT digunakan untuk
mendapatkan sistem yang stabil, yaitu mendekati set point atau mengikuti
sinyal referensi, matrix pembobot Q dan R didapat dengan melakukan
tuning (trial and error). Karena proses lepas landas vertikal
membutuhkan tracking hanya pada ketinggian, maka akan dibentuk
sinyal referensi yang membentuk VTOL. Dengan pemakaian LQT pada
pengontrolan ini, maka diharapkan sinyal keluaran dapat mengikuti sinyal
referensi yang diberikan. Berdasarkan Persamaan (3.1c) didapatkan
persamaan dibawah ini.

;1 . (3.25)
Z= — ((cos ¢ cos O)U, — kg2 ) g

Berdasarkan persamaan diatas dapat dilihat bahwa sumbu Z
dipengaruhi oleh sudut roll dan pitch serta percepatan gravitasi. Rol/ dan
pitch diperoleh dari nilai referensi yang didapat pada tranlasi sumbu X
dan Y. Berdasarkan persamaan diatas maka dapat dibentuk menjadi
Persamaan (3.26).

.. k cos ¢ cos @ 3.26
7= gty 300, (3.26)

di mana -—g -i-%U1 dimisalkan menjadi U, yang akan

mengeluarkan sinyal U; dan memberikan daya angkat pada Trirotor dan
memberikan sinyal kontrol pada sumbu X dan Y. Berdasarkan pemisalan
U,, maka diperoleh Persamaan (3.27)

U, +g (3.27)

1T cos ¢ cos O

Pada Gambar 3.8 dapat dilihat bahwa masukan blok linierisasi
sumbu Z diberikan nilai roll dan pitch dan mengeluarkan sinyal kontrol
U, yang akan menjadi masukan bagi sinyal kontrol sumbu X dan Y.
Pemisalan U, diperoleh Persamaan (3.28).

., k 3.28
7=- %y +U, (328)
untuk persamaan state diperoleh pada seperti Persamaan (3.29).
5(5 = X¢
(3.29)
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k
7 5 4+ U,
m

.9.C6=_

Berdasarkan Persamaan (3.29), dimisalkan x5 = z; xc = Z ,maka
bentuk model state space nya seperti pada Persamaan (3.30).

I

Berdasarkan model state space diatas maka diperoleh matrik A,B
dan C seperti pada Persamaan (3.31).

(3.30)

0o 1
A= kftzl
O = (3.31)
[0
- [1]
c=[1 0]

Blok sinyal kontrol U,, U, dan U, dibentuk disimulink, di mana
sinyal U, akan mengeluarkan sinyal thrust yang artinya memberikan daya
angkat pada Trirotor sehingga bisa melakukan gerak ke arah sumbu X
dan Y. Pada blok linierisasi sumbu X dan Y terdiri dari invers cosinus dan
sinus seperti dijelaskan pada Subbab 3.2.3 dan memberikan sinyal
referensi bagi dinamika rotasi Trirotor. Diberikan switching untuk
memilih referensi bagi roll atau pitch agar bisa menstabilkan sudut ke
derajat tertentu atau referensi saat pengontrolan sumbu X dan Y
berlansung. Berikut blok simulink yang telah dirancang.
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Gambar 3. 8 Blok Simulink Linearisasi S‘umbu X,Y dan Z

Untuk masukan z(?) sebagai sinyal referensi yang diberikan akan
dibuat dengan bantuan salah satu block dari simulink yang bernama S-
shape dan Z- shape di mana block ini berfungsi untuk membuat sinyal
sesuai dengan proses lepas landas dan pendaratan secara vertikal serta
mulus. Sinyal S-shape diberikan hingga detik ke 10 di mana Trirotor
mencapai ketinggian yang ditentukan pada detik ke 5. Sedangkan sinyal
Z-shape diberikan hingga detik ke 10 juga, diharapkan Trirotor mampun
menuju landasan pada detik ke 5 setelah proses hovering. Sinyal yang
akan dipakai sebagai masukan untuk lepas landas Trirotor dapat dilihat
pada Gambar 3. 9 dan Gambar 3.10 dibawah.

ol— I I I L

0 2 4 6 8 10
Waktu (detik)
Gambar 3. 9 Sinyal Referensi Lepas Landas Vertikal
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Posisi (m)

0 2 4 6 8 10
Waktu (detik)
Gambar 3. 10 Sinyal Referensi Pendaratan Vertikal

Durasi waktu yang dirancang saat proses lepas landas sama dengan
saat proses pendaratan. Proses saat lepas landas membuthkan waktu
sekitar 5 detik sebelum pada akhoirnya melakukan /over. Begitu juga
proses pendaratan, secepat mungkin Trirofor mampu melakukan
pendaratam di area tertentu dalam waktu yang sesingkat-singkatnya
dengan ketinggian tertentu.

3.3 Tuning Matrix Pembobot Q, R dan Indeks Performansi

Langkah paling mudah dalam tuning matrix pembobot Q dan R
adalah dengan memberikan pembobot R=1 dan matrix Q = C’*C, untuk
mengatur bobot matrix Q sesuai dengan sfafe mana yang lebih
diutamakan, semakin besar bobot matrix Q akan mempercepat respon.
Namun setelah dilakukan frial error nilai R semakin kecil, memberikan
pengaruh besar pada kemiringan grafik sinyal referensi. Sehingga dipilih
R sekecil mungkin antara 0.01 sampai 0.000001. Sedangkan nilai Q pada
sumbu Z berupa skalar karena variabel utama yang diatur adalah
ketinggian (posisi). Besarnya nilai Q setelah #rial error yang dipakai
adalah [1000]. Hal ini dikarenakan semakin besar atau kecil nilai Q yang
dipilih tidak memberi pengaruh besar pada respon output.
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BAB 4
HASIL DAN ANALISA

Pada bab ini akan dibahas mengenai hasil yang didapatkan dari
pengujian simulasi sistem kontrol yang telah dirancang pada Bab III.
Stabilisasi sudut akibat gerak Trirofor diatur menggunakan kontroler
state-feedback sedangkan tracking posisi X,Y, serta VTOL sumbu Z
diatur menggunakan kontroler Linear Quadratic Tracking .

4.1 Stabilisasi Trirotor
Sebelum melakukan gerakan VTOL, maka harus dilakukan

stabilisasi terhadap sudut roll, pitch, yaw terlebih dahulu, karena Trirotor
memiliki lup dalam yang membutuhkan keluaran lup luar sebagai
referensi untuk bergerak. Pada Subbab 3.2.1 dijelaskan bahwa stabilisasi
sudut ¢, 8 dan y dicapai dengan kontroler state-feedback dengan perintah
Acker sehingga didapat nilai gain K seperti pada Persamaan (4.1). Untuk
dapat terbang, sudut ¢, 6 dan y dijaga agar kembali pada titik
ekuilibriumnya namun gain yang dirancang bukan pada operating point.
Berikut nilai gain yang didapatkan dari program yang sudah dirancang di
m-file Matlab.

Kyou = [4,1040 —0,2975]

Kpitcn = [4,1040 —0,2975] 4.1)

Kyqw = [4,1040 —0,2977]

Sebelum pengujian pada titik ekuilibrium, maka diuji coba masukan
nilai step untuk sudut sebesar 0,5 rad untuk melihat nilai time constant
yang diinginkan. Jika sudut yang diinginkan sekitar 0,5 rad, maka time
constan berada di detik ke 0,0167 dari nilai Y(sudut) 0,316 rad.
Berdasarkan hasil uji nilai step untuk sudut roll dan pitch sudut 0,316
radian berada di detik ke 0,0722, disini respon melambat sekitar 0,055
detik dengan error steady state 0%, sedangkan untuk yaw sudut 0,316
radian berada didetaik ke 0,07508, sehingga respon melambat sekitar
0,05838 detik. Dapat dilihat pada gambar diatas menunjukkan respon roll
dan pitch mencapai nilai steady state secepat mungkin. Respon roll dan
pitch sama karena karakteristik gerakan roll dan pitch sama. Respon
output dengan sinyal uji step dapat dilihat pada Gambar 4.1, Gambar 4.2
maupun Gambar 4.3.
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25
Wiaktu (deth)

Gambar 4. 1 Sudut Roll dengan Sinyal Uji Step

Sudut Pitch
T

W

Gambar 4. 2 Sudut Pitch dengan Sinyal Uji Step

Jika diperhatikan dengan respon yaw hampir sama dengan roll
maupun pitch, namun ada sedikit perbedaan pada rise time.

Sudut Yaw
T

Gambar 4. 3 Sudut Yaw dengan Sinyal Uji Step
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Selanjutnya pengujian kestabilan sudut diuji dengan berbagai
kondisi awal untuk melihat apakah kontroler bisa mengembalikan sudut
kembeali ke titik ekuilibriumnya atau stabil. Untuk melakukan tracking
pada jalur tertentu tentunya sudut UAV harus dikembalikan ke titik
ekuilibriumnya yaitu 0 radian . Pada perancangan awal dipilih nilai & =
60 sehingga memiliki #ime constant 0,0167. Harapannya, dengan
berbagai kondisi awal yang diuji, respon secepatnya kembali ke titik
ekuilibriumnya, dikarenakan pada perancangan ini aktuator diabaikan dan
sinyal kontrol langsung diberikan kepada plant. Respon kembali ke titik
ekuilibriumnya pada detik 0,35 apabila nilai titik awal nya berada pada
0,5 radian untuk sudut roll, pitch maupun yaw . Pada hal ini, perancangan
kontroler state feedback sudah memberikan performa yang baik untuk
stabilisasi sudut roll, pitch maupun yaw. Respon output dapat dilihat pada
Gambar 4.1, 4.2 mapun 4.3.

Sudut Roll

—titik awal 0.5 rad
titik awal 0.4 rad
—titik awal 0.3 rad |

—titik awal 0.2 rad
—titik awal 0.1 rad

Sudut (rad)

1 0
0.4 0.6 14 1.6 1.8 2

0.8 | 1.2
Waktu (detik)

Gambar 4. 4 Respon Roll terhadap Initial Condition yang Berbeda

Sudut Pitch

—titik awal 0.5 rad
titik awal 0.4 rad
—titk awal 0.3 rad
—titik awal 0.2 rad
—titik awal 0.1 rad

Sudut (rad)

I
0.4 0.6 1.4 1.6 1.8 2

0.8 1 1.2
Waktu (detik)

Gambar 4. 5 Respon Pitch terhadap Initial Condition yang Berbeda
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Jika diperhatikan dari respon, maka nilai titik awal sudut akan
kembali ke titik ekuilibriumnya dengan waktu yang berbeda-beda.
Semakin besar nilai titik awal sudut diberikan, semakin lama waktu untuk
kembali ke titik ekuilibriumnya. Misalnya Trirotor melakukan gerak roll
dengan sudut sebesar 0,5 radian atau 28,64°, hal ini sangat berpengaruh
terhadap posisi Trirofor karena kemiringan yang diberikan termasuk
besar apabila dibandingan dengan besarnya fisik dari Trirotor sendiri.
Maka dengan nilai gain state feedback yang diberikan, pada detik ke 0,35
Trirotor akan kembali ke posisi keseimbangan. Jika titik awal sudut
sekitar 1 radian atau 57,29°, maka dibutuhkan waktu sekitar 0,7 detik agar
posisi kembali ke titik keseimbangan. Dengan waktu yang begitu singkat,
Trirotor mampu kembali ke titik keseimbangannya. Besarnya sudut yang
diberikan oleh pergerakan roll, pitch maupun yaw akan mempengaruhi
posisi serta ketahana fisik dari UAV sendiri. Pemakaian gain state
feedback akan mampu memberikan performa yang baik terhadap attitude

dari Trirotor.

Sudut Yaw
0.5 T

—titik awal 0.5 rad

titik awal 0.4 rad

0.4 - —titik awal 0.3 rad

titik awal 0.2 rad
—titik awal 0.1 rad

Sudut (rad)
o o
o w
I

4

0-
0 0.2 0.4 0.6

0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Waktu (detik)

Gambar 4. 6 Respon Yaw terhadap Initial Condition yang Berbeda

4.2 Pengujian Tracking Sumbu X dan Y

Setelah stabilisasi sudut ¢, 8 dan y tercapai, maka dapat diterapkan
kontrol tracking pada Trirotor. Perancangan Kontroler LQT terlebih
dahulu digunakan untuk merepresentasikan fracking posisi X dan Y.
Posisi tracking X dan Y direpresentasikan oleh kurva S-Shape, di mana
pada saat terjadi gangguan dari berbagai arah Trirotor mampu
mempertahanan posisi di lintasan yang diinginkan. Dengan penerapan
kontrol tersebut Trirotor diharapkan mampu terbang dan bergerak
mengikuti lintasan tracking yang diinginkan. Seperti pada subbab 3.2.2
sudah dijelaskan perancangan kontroler terhadap Sumbu X dan Y, dengan

36



nilai R =[0,1 0;0 0,1] dan Q=[1000 0;0 1000]. Respon dapat dilihat pada
Gambar 4.7.

Tracking Sumbu X dan Y
T i T

Poslsi {m)

I I
o 1 2 3 4 B
Waktu (detk)

Gambar 4. 7 Tracking Sumbu X dan Y

Berdasarkan respon yang didapat, posisi X dan Y sudah bisa
mencapai sinyal referensi, namun masih terdapat pergeseran pada slope
kurva. Kontroler yang dijalankan bergantung pada nilai R yang bisa
mengikuti kemiringan kurva. Namun, pada fracking sumbu X dan Y,
nilai R memiliki batas yang mampu memberikan sudut referensi pada
dinamika rotasi. Sudut yang dihasilkan dari referensi ro/l dan pitch dapat
dilihat pada Gambar 4.8.

— e

-~ Sudut Roll dan Pitch Sumbu X,Y
A T T T T T

0.05

Sudut (rad)
o

-0.05 b

01 | . |
0 1 2 3 4 5 6
Waktu (detik)

Gambar 4. 8 Sudut Ro/l dan Sudut Pitch

Berdasarkan #rial error pada beberapa nilai R, dapat disimpulkan
bahwa semakin besar nilai R yang diberikan, maka slope yang dihasilkan
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semakin menjauh dari sinyal referensi dikarenakan pengaruh sudut roll
dan pitch yang semakin berkurang. Semakin kecil nilai R yang diberikan
memberikan pengaruh besar pada sudut roll dan pitch sehingga sumbu X
dan Y mampu mengikuti sinyal referensi sebaik mungkin. Namun pada R
tertentu, maka gerakan sudut roll dan pitch memiliki batas yang bisa
menggerakkan Trirotor.

Pada sudut roll, nilai yang dihasilkan untuk mengangkat kurva
muncul pada sekitar detik ke 0,1 yang menggerakkan Trirofor hingga
pada detik ke 3 dengan kemiringan tertentu. Pada detik ketiga sinyal rol/
menuju posisi negatif dan memberikan Trirotor posisi yang semakin
miring karena akan menuju posisi yang diinginkan. Ketika sudut 7o/l yang
muncul pada titik 0 radian, maka gerakan X dan Y mencapai kestabilan
yang diinginkan. Pada sudut pitch juga melakukan gerakan yang sama,
karena roll dan pitch yang diperoleh sebelumnya pada Subbab 3.2.2
memiliki karakteristik invers sinus dan cosinus. Nilai posisi X dan Y yang
diperoleh sama, karena karakteristik, pengaruh sudut yang dimiliki sama.

4.3 Tracking Sumbu Z

Pada pengujian tracking Sumbu Z yaitu pokok permasalahan tugas
akhir ini berupa lepas landas dan pendaratan vertikal. Tracking ini
dipaksakan agar Trirofor mampu mengikuti sinyal referensi dengan
altitude atau ketinggian tertentu. Akan dilakukan dua pengujian yaitu
lepas landas dan pendaratan Trirotor.

4.3.1 Pengujian Lepas Landas Sumbu Z

Sebelum pengujian sumbu Z yang sudah dipasang kontroler, maka
akan diuji secara open loop. Respon open loop dapat dilihat pada Gambar
4.9.
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Gambar 4. 9 Respon Open Loop Sumbu-Z

Dapat dilihat bahwa T7irotor belum adanya daya angkat, sehingga
jatuh ke bawah pada titik operasi tertentu. Harapannya, dengan kontroler
yang dirancang, maka Trirotor memliki attitude maupun altitude yang
diinginkan.

Berdasarkan Subbab 3.2.3 sudah dirancang kontroler LQT dengan
bobot Q=[1000] dan R yang dipilih berbeda beda.Semakin mengecil nilai
R, maka posisi Trirotor semakin mendekati slope kurva S. Uji coba lepas
landas dengan nilai R berbeda-beda dapat dilihat pada Gambar 4.8.
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Gambar 4. 10 Lepas Landas dengan Variasi Nilai R

Dapat dilihat dari gambar bahwa pemilihan nilai R sangat
berpengaruh pada posisi Trirotor terhadap sinyal referensi. Pemilihan R=
1 dan 0,1 memberikan keterlambatan pada saat proses lepas landas serta
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posisi yang melebihi ketinggian yang diinginkan. Saat diberikan nilai R
yang semakin mengecil, maka sinyal kontrol yang diberikan semakin
menyerupai sinyal referensi, dan memberikan kemiringan yang sama
dengan kurva S. Dengan nilai R=0,00001 masih belum memberikan
output yang sama dengan sinyal referensi. Sehingga, nilai R semakin
diperkecil hingga 0,0000001. Berikut Gambar 4.9 menunjukkan respon
output yang diberikan dengan R=0,000001.

Lepas Landas Vertikal
T T T

Posisi (m)
= N
3] N 3]
T T T
L I )

-
T
1

o
2
T

~Referensi Z
o } | | | | = Posisi Trirotor|
0 1 2 3 4 5 6 T 8 9 10
Waktu (detik)

Gambar 4. 11 Lepas Landas Vertikal dengan Nilai R terkecil

Dapat dilihat dari gambar bahwa proses lepas landas diinginkan 5
detik, pada detik ke 5 posisi Trirotor tepat pada ketinggian 3 m serta
melakukan sover hingga detik ke 10. Dengan pemilihan R=0,0000001,
maka posisi Trirotor sudah mampu mengikuti sinyal referensi dengan
sebaik mungkin. Namun apabila di perhatikan dengan seksama masih
terdapat error antara sinyal referensi dengan aktual dengan RMSE
sebesar 0,0000267042. Error yang sangat kecil sudah mampu
merepresentasikan sinyal referensi dengan baik saat lepas landas.

4.3.2 Pengujian Pendaratan Vertikal Sumbu Z

Pada proses pendaratan seperti yang sudah dijelaskan pada Subbab
3.2.3 mengenai kurva yang akan diuji pada pendaratan. Nilai R yang
dipilih mengikuti nilai R tebaik pada saat lepas landas yaitu 0,0000001
dengan nilai Q =[1000] . Proses pendaratan dapat dilihat pada Gambar
4.12 di bawah.
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Gambar 4. 12 Pendaratan Vertikal

Proses pendaratan diamati hingga detik ke 10, di mana proses
pendaratan selama 5 detik awal. Dari proses hover yang didesain hanya
selama 1 detik kemudian ada sekitar 4 detik sebelum Trirofor menuju
landasan. Dengan nilai R dan Q yang sudah ditentukan, maka posisi
Trirotor dapat mengikuti nilai referensi dengan setepat dan sebaik
mungkin.

4.4 Pengujian Respon Sistem untuk Gerak Rotasi tanpa
Gangguan
Hasil pengujian gerak rotasi pada sudut rol/l dan pitch saat dilakukan
tracking terhadap sumbu X dan Y terdapat pada Gambar 4.13 dan
Gambar 4.14. Nilai referensi yang didapat merupakan nilai dari invers
cosinus dan sinus yang diperoleh dari model translasi sumbu X dan Y.
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Gambar 4. 13 Sudut Ro/l Tanpa Gangguan

Referensi sudut roll yang diperoleh saat Trirotor dianggap tanpa
gangguan, maka hampir sama dengan nilai aktual yang keluar untuk
melakukan gerak translasi terhadap sumbu X dan Y. Hal ini bisa
membuktikan perancangan matematis dan analisa dari pemodelan secara
teoritis sudah benar. Pada perancangan, nilai yaw dianggap nol terhadap
gerakan karena sudut yaw sendiri tidak mempengaruhi gaya thrust.
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Gambar 4. 14 Sudut Pitch Tanpa Gangguan

Berdasarkan grafik diatas dapat dilihat bahwa sudut roll atau pitch
dapat mengikuti referensi roll atau pitch yang didapatkan dari output
kontroler U, dan U, pada saat melakukan #racking. Namun, masih
terdapat eror dengan RMSE sebesar 0,000047507 radian untuk sudut roll
dan 0,000047514 radian untuk sudut pitch. Sudut referensi yang di
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hasilkan dari gerak translasi, akan dikontrol oleh gain state feedback. Ini
artinya, jika tanpa gangguan pada plant maka posisi Trirotor dapat
bergerak dengan nilai sudut- sudut yang diinginkan.

4.5 Pengujian VTOL dengan Gangguan

Untuk menguji ketahanan sistem dari Trirotor, maka ditambahkan
gangguan pada sistem untuk melihat kinerja sinyal kontrol yang sudah
dirancang. Gangguan disini terdiri dari 2 jenis yaitu gangguan terhadap
plant serta gangguan terhadap pengukuran.

4.5.1 Gangguan Terhadap Plant

Gangguan terhadap plant berupa adanya penambahan kecepatan
angin dari pada arah sumbu X dan Y, dalam hal ini hanya penambahan
konstanta pada input plant yang dimisalkan kecepatan angin dari udara
bebas. Gangguan kecepatan angin dimisalkan dengan nilai konstanta 0,1,
dikarenakan nilai ini merupakan batas normal yang bisa diberikan batas
Trirotor. Penambahan konstanta pada plant memberikan efek gangguan
pada sudut roll dan pitch dan akan mempengaruhi kecepatan Trirotor.
Kecepatan yang terganggu pada nilai tertentu, memberikan efek
pergeseran terhadap lepas landas maupun pendaratan vertikal.

0.05 T T T

—Sudut Roll dengan Gangguan
—Sudut Pitch dengan Gangguan
0 d

Sudut (rad)
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s
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Gambar 4. 15 Sudut Roll dan Sudut Pitch dengan Gangguan
Dapat dilihat gerakan nilai sudut roll dan pitch yang berosilasi

karena besarnya gaya angin yang diberikan pada plant. Pada batas
tertentu, maka kecepatan Trirotor masih mampu menahan gangguan.
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Berikut dapat dilihat tracking saat diberikan gangguan pada arah Sumbu
XdanY.
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Gambar 4. 16 Sumbu X dengan Gangguan

Terlihat adanya pergeseran kurva dari nilai yang diinginkan,
ketinggian yang sedikit melibihi sinyal referensi. Pergeseran yang
disebabkan adanya disturbance sangat kecil. Adanya batasan fisik pada
Trirotor untuk mampu menahan gangguan berdasarkan ketinggian
tertentu. Semisal ketinggian 3m namun konstanta gangguan yang
diberikan besar, maka Trirofor tidak stabil. Sedangkan, jika ketinggian
ditambahkan dengan konstanta gangguan angin yang sama, maka Trirotor
bisa berjalan dengan stabil. Secara umum apabila ada gangguan , dengan
kontroler yang sudah dirancang Trirotor masih mampu mengikuti
lintasan sinyal referensi yang dibentuk.
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Gambar 4. 17 Sumbu Y dengan Gangguan

Pada saat melakukan tracking terdapat error yang kecil, namun
Trirotor masih mampu mengikuti sinyal referensi dengan baik. Error
yang didapat direpresentasi dalam bentuk RMSE dari sinyal tanpa noise
sebesar 0,016426 untuk gangguan pada arah sumbu X dan 0,008468 pada
arah sumbu Y.

4.5.2 Gangguan Terhadap Pengukuran

Gangguan terhadap pengukuran berupa nilai random dengan nilai
maksimum 0,05 dan 0,01, sedangkan nilai minimum yang diberikan
adalah -0,05 dan -0,01. Gangguan pada pengukuran di berikan pada
output sumbu Z diibaratkan adanya kecepatan angin yang mengganggu
kecepatan Trirotor pada saat proses lepas landas dan pendaratan vertikal.
Noise yang diberikan mulai detik ke 0 sampai detik ke 10.
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Gambar 4. 18 Noise Random dengan Sampling 0.1

Gambar diatas merupakan bentuk noise yang diberikan dengan
time sampling 0,01. Setelah pengujian, maka didapatkan proses lepas
landas dengan gangguan yang sangat besar namun tetap mampu
mengikuti sinyal referensi. Oleh karena itu, nilai sampling noise yang
dipilih 0.1. Dapat dilihat proses lepas landas dengan noise random pada
Gambar 4.19
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, ‘ | | ‘ | | ‘ —Noise -0.05;0.05
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Gambar 4. 19 Lepas Landas dengan Noise Random

Jika nilai maksimum 0,01 dan nilai minimum -0,01 memberikan
gangguan yang lebih kecil dibandingkan dengan nilai maksimum 0,05
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dan nilai minimum -0,05. Adanya gangguan masih dapat mengikuti sinyal
referensi, namun adanya kendala-kendala sehingga Trirotor tidak dapat
terbang secara mulus . Begitu juga dengan sinyal referensi pada
pendaratan secara vertikal. Pendaratan dengan Noise random dapat dilihat
pada gambar dibawah

vertikal d‘engan Nois‘e Random

34 ! ‘ ~=Tanpa Noise
—Dengan gangguan -0.01;0.01
25 —Dengan gangguan -0.05;0.05
E? 1
1.5 1
S
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I I i I I i i I I

1 2 8 9 10
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Gambar 4. 20 Pendaratan Vertikal dengan Noise Random

Gangguan yang diberikan dengan nilai yang lebih besar
menyebabkan Trirotor tidak dapat melakukan pendaratan dengan baik
untuk mencapai landasan dengan mulus. Terdapat gesekan antara badan
Trirotor dengan landasan. Hal ini bisa menyebabkan kerusakan pada fisik
jika gangguan yang terjadi semakin besar. Namun, dengan kontroler yang
dirancang sudah mampu melakukan tracking dengan baik.
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Halaman ini sengaja dikosongkan

BABS
PENUTUP

5.1 Kesimpulan

Metode Linear Quadratic Tracking (LQT) bekerja dengan baik
untuk mengendalikan Trirotor mengikuti lintasan sinyal referensi yang
diinginkan saat proses lepas landas maupun pendaratan vertikal. Tetapi
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dengan pemilihan nilai R yang seminimal mungkin masih terdapat nilai
eror pada saat proses lepas landas maupun pendaratan vertikal dengan
nilai RMSE sebesar 0,0000267042 dengan penyimpangan sebesar 0,001
m.

5.2 Saran

Pemodelan dan pemahaman mengenai 7Trirofor akan membantu
untuk perancangan sistem yang lebih baik, model matematika serta
parameter yang lebih akurat. Penggunaan metode LQT perlu trial error
yang lebih akurat agar meminimalkan eror seminimal mungkin.
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LAMPIRAN

A.1 Persamaan Sistem
Persamaan sistem diperoleh dengan menggunakan hukum ke-dua
Newton baik untuk gerak translasi maupun rotasi. Secara umum dinamika

translasi diturunkan dari persamaan berikut.

dV 1.1
mal=f

di mana m merupakan massa Trirotor, Vg, adalah vekor kecepatan
. d o
kendaraan pada tiga sumbu (u, v, w)T, ™ adalah turunan (derivative)
i

pada earth frame sedangkan f adalah total gaya luar pada kendaraan.
Karena semua gaya yang bekerja pada kendaraan akan lebih mudah jika
analisa pada body frame. Persamaan (1.1) akan dibawa ke body frame
dengan menggunakan persamaan berikut.

av, dy, 1.2

dt,  dt, i, T oo Ve

Subt1tu51kan Persamaan (1.2) ke Persamaan (1.1) diperoleh dinamika
translasi pada body frame.

dﬁ =—wp XV, + lf 1.3
dt, 27T
di mana
dVg u 14 fx
13 w T f‘z
Persamaan (1.4) dapat ditulis ulang menjadi Persamaan (1.5)
u TV —qw 1 fx 1.5
(o) ()l
w qu —pv 1

Pada dinamika Coaxial Trirotor, gaya yang dihasilkan oleh ke-
enam rotor selalu searah sumbu-z body frame, sehingga gaya ke-enam
rotor pada sumbu yang lain sama dengan nol. Pada dinamika fixed-wing,
gaya aerodinamis (sayap) berpengaruh pada setiap sumbu, sedangkan
propeller hanya berpengaruh pada sumbu-x body frame. Selain gaya-gaya
tersebut juga terdapat gaya gravitasi yang berpengaruh, dimaana setelah
ditransformasikan pada body frame didapatkan Persamaan (1.6).
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—mg sin 8 1.6
fo = (mg cos 6 sin qb)

mg cos 6 cos ¢
Dinamika rotasi juga diturunkan dari hukum ke dua Newton sebagai
berikut.
dh 1.7
at, "
di mana h adalah vektor momentum sudut dan m adalah total semua
momen yang bekerja dari luar, (m,[,n)T. Mirip dengan penurunan
dinamika tranlasi, dinamika rotasi dibawa ke body frame seperti
persamaan dibawah.
dh dh 1.8
d_ti = d_tb + w b/i X h
Subtitusi Persamaan (1.8) ke Persamaan (1.7) diperoleh persamaan rotasi
pada body frame .
b= 1.9
d_ti twp,; Xh=m
di mana untuk rigid body , momentum sudut merupakan product antara
matriks inersia dan kecepatan sudut:h = | Wpji 1 dengan J diberikan oleh

dari persaman berikut.

/f(y2+zz)dm —fxydm —fxzdm \

J= —fxydm f(x2+zz)dm —fyzdm
—fxzdm —fyzdm f(xz-i—zz)dm 1.10
]x _]xy _]xz
2 _]xy ]y _]yz
_]xz _]yz ]z
Persamaan (1.9) dapat ditulis sebagai ekspresi dari percepatan sudut
sebagai berikut.
dwp;
] Yb/ +a)b/l-xh=m<:>a)b'=]‘1[—a)b><<]a)b)+m] L1
dt, 2 2 2

L L L
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Karena Trirotor yang di teliti adalah simetris pada sumbu x, y maupun z,
sehingga mengakibatkan matrik inersia menjadi.

Jo 00
J=|0 J, O
0 0 J, 1.12

Dengan asumsi ini maka didapatkan invers J kemudian di subtitusi ke
Persamaan (1.5), kemudian didapatkan model matematika rotasi seperti
pada Subbab 2.3. Pada Coaxial Trirotor, momen pada tiap sumbu
merupakan akibat dari perbedaan gaya yang dihasilkan oleh masing-
masing rotor.

A.2 Dinamika Trirotor

Pada body frame, gaya yang dihasilkan oleh ke-enam rotor hanya
pada arah sumbu-z. Selain gaya yang dihasilkan oleh rotor-rotor tersebut,
ada gaya drag yang dilakukan pesawat yang sebanding dengan kecepatan
pesawat pada masing-masing sumbu. Dengan menyertakan gaya akibat
oleh gravitasi, didapatkan dinamika translasi dari Coaxial Trirotor.

1
U=rv—qw +E{(—mg sin9) — Kftxu} 1.13
' 1
1}=ru—pw+a{(mgcosesinq,’>)—Kftyv} 1.14
' 1
v'v=qu—pv-l—a{(mgcosecosd))—Kftzv} 1.15

Di mana Kg¢y, Kf¢y Kr¢, adalah koefisien drag pada sumbu x, y dan
z. Sedangkan U; merupakan jumlahan gaya yang dihasilkan oleh ke enam
rotor,Y.5_, f;. Di mana f; = K, w;, K, adalah faktor dorong sedangkan w;
adalah kecepatan sudut rotor.

Pada dinamika rotasi, momen gaya menggunakan (U,, U3, U,)T
secara berurutan adalah momen rolling, pitching maupun yawing. Pada
dinamika rotasi, mirip dengan translasi , ada momen yang arahnya
berlawanan arah dengan arah rotasi peasawat yang mana besarnya
sebanding dengan kuadart dari percepatan masing-masing sumbu, atau
disebut momen friksi atau gesek. Sehingga didapat model matematis
rotasi.
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A.3 Linierisasi Coaxial Trirotor

Dari Persamaan (3.3) dan Persamaan (3.4) pada Subbab (3.1),
kemudian dibawa kedalam bentuk state dengan melakukan linierisasi
bukan pada operating point-nya. Hubungan linier translasi adalah

X2

. . 1
[X] [* — (cos pcosyp sin O + sin sin p)U; — kppy X
RN

v|_ %1

)4 Xy - (cos ¢siny sin 6 — cosp sin pIU; — kpyy 1.16
AN X

z o ! 0)U; — ksey2

Z((cosd)cos U, — ftzz) -g

Di mana x;=XX, =X;X3=Y;X4 =Y, X5 =Y;Xg =
y.Maka matrik A dan B untuk translasi didapat sebagai berikut.

X [O 1 0 0 0 O 1rx 0

M 0 a, 0 0 0 0 [x] 1]

y 0 0 0o 1 o oOff¥l,lo

= . U

¥l 7lo 0 0 a, o 0]y +|1|[ 1] 1.17
2l o o 0o o o 1]z lOJ

s lo o 0 o o0 aslzd L

a1 = :I;tx

a; = aiy (% (cos ¢sinyp sin 6 — cos P sin ) Uy — ksy,y ))
A, = —Krty

a3 = aiy (i ((cos ¢ cosO)U; — kg2 ) - g)

a3 = _I:r];tz
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Sedangkan hubungan linier rotasi adalah

P 1%,
i |x]
O1_|%|_
AN
X
o] Ll

di mana x; = ¢;

Xg
1
E (qr(ly - Iz) + UZ - kfuxpz)
X10
! I, —1 Us; —k 2
E(pr(z_ x)+ 3 fayq) 1.18
X12
1 2
E(pqux - Iy) + U, - kfayr )_
Xg =@ ;%9 =0;x10 = 0;x11 = P;x10 =Y.
Maka matrik A dan B untuk translasi didapat sebagai berikut.
1 0000 ¢ 0o 0o o0y
a2z 0 0 0 0 ||¢| |bn O 0|U2
_ 00100I|Q|+I0 0o 0l|y
|o 0 0 ap o ollé|Tlo by, o] 119
w’ [oooooljlwllo 0 OJ‘*
N 0 0 0 o0 0 az llpJ 0 0 b

a1= 6¢>( qr(l Iz) + U2 - kfaxpz))

—2kfax
L

azy =

a 1
a22=£ (E (pr(lz - Ix) +U; — kfayq2)>

-2k
azy = Ifay
y
d
22557, (1 (rq (1

L)+U,— kfayr2>
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b=y (5 (ar(ly = 1,) + Uz = kraxp®)

1
bll_
Ix

b12 Bz ( (pT(I x) + U3 - kfayq2)>

1
blZ_
Iy

bis=5- ( 0q (L — 1) + Us — kpayr®))

1
b =—
12 Iy
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B.1 Program Kontrol Stabilisasi Trirotor
clear;clc;

%roll dot=p;

%p dot= -alpha*p+U2B*alpha
alpha=60;

alphal=60;
1x=0.0038;%kgm"2
Iy=0.0038;%kgm"2
1z=0.0077;%kgm"2
m=1.2;%Kg
Kfax=0.0005567;%(N/rad/s)
Kfay=0.0005567;%(N/rad/s)
Kfaz=0.0006543;%(N/rad/s)

% % %sudut roll dan pitch

A=[0 1;0 -alpha];%matrik linearisasi A
B=[0;alpha];%matrik linearisasi B

J=[(1/3)*alpha+2 alpha+2];%pole yang diinginkan,pole
1<(1/3)*alpha

K=acker(A,B,J)%mencari gain state feedback

%%matrik state roll dan pitch dari plant Trirotor

A1=[0 1;0 -526.3158*Kfax];%[0 1;-2*Kfax/Ix] dan [0 1;-
2*Kfay/ly]

B1=[0;263.1579];%[0;1/ly] dan [0;1/Ix]
J1=[(1/3)*alpha-2 alpha];%pole yang diinginkan,pole
1<(1/3)*alpha

Kl=acker(A1,B1,J1)%mencari gain state feedback

%% matrik state yaw dari plant Trirotor

A2=[0 1;0 -259.7403*Kfaz];%[0 1;-2*Kfaz/1z]
B2=[0;129.87];%][0; 1/1z]

J2=[(1/3)*alphal-2 alphal];%pole yang diinginkan,pole
1<(1/3)*alpha

K2=acker(A2,B2,J2)%mencari gain state feedback
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B.2 Program Kontrol Tracking X, Y dan VTOL
Trirotor

m=1.2;%Kg

Kftx=0.0005567;%(N/m/s)

Kfty=0.0005567;%(N/m/s)

Kftz=0.0006543;%(N/m/s)

% %LQT sumbu X

A=[0 1; 0 -0.8333*Kftx];% dari matrik [0 1; 0 -Kftx/m]
B=[0 1]";%dari matrik[0;1] dari sinyal Ux

C=[10];

Qx=1000;

Rx=0.1;

%Perhitungan Riccati Sumbu X
[S,0,m,n]=care(A,B,C'*Qx*C,Rx);
k = inv(Rx)*B"*S
w = C"*Qx;

AB =(A-(B*k))';
ABT = AB";
RB=inv(Rx)*B';

% %LQT sumbu Y

A1=[0 1; 0 -0.8333*Kfty];% dari matrik [0 1; 0 -Kfty/m]
B1=[0 1];%dari matrik[0;1] dari sinyal Uy

C1=[10];

Qy=1000;

Ry=0.1;

%Perhitungan Riccati Sumbu Y

% %P=ARE(A, B*inv(Ry)*B', C'*Qy*C);
[S1,0,m,n]=care(A1,B1,C1"*Qx*C1,Ry);
kl=inv(Ry)*B1'*S1

w1=C1"*Qy;

ABI1=(A1-(B1*k1))';

ABTI1=AB1",

RB1=inv(Ry)*B1";
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%LQT sumbu Z

A2=[0 1;0 -0.833*Kftz];% dari matrik [0 1; 0 -Kftz/m]
B2=[0;1];%dari matrik[0;1] dari sinyal Uz

C2=[10];

Qz=1000;

Rz=0.0000001;

%Perhitungan Riccati Sumbu Z
%P=ARE(A, B*inv(Rz)*B', C'*Qz*C);
[S2,0,m,n]=care(A2,B2,C2'*Qz*C2,Rz);
k2=inv(Rz)*B2'*S2

w2=C2"*Qz;

AB2=(A2-(B2*k2))";

ABT2=AB2',

RB2=inv(Rz)*B2";

%%%LQT Sumbu X dan Y
A3=[0 10030 -0.833*Kftx 0 0;0 0 0 1;0 0 0 -0.833*Kfty];
B3=[0100;000 1];

C3=[1000;0010];

Q3=[1000 0;0 1000]

R3=[0.1 0;0 0.1];

%Perhitungan Riccati Sumbu X dan'Y
%P=ARE(A, B*inv(Rz)*B', C'*Qz*C);
[S3,0,m,n]=care(A3,B3,C3'*Q3*C3,R3);
k3=inv(R3)*B3'*S3

w3=C3"'*Q3;

AB3=(A3-(B3*k3))";

ABT3=AB3";

RB3=inv(R3)*B3";
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B.3 Blok Diagram Simulink
Blok Keseluruhan Sistem
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Model Dinamika Rotasi Gerak Trirotor
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Blok Kontrol Tracking XY
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