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ABSTRAK 

 
 Rancang bangun pesawat terbang transport ringan berkapasitas 19 

penumpang  merupakan salah satu bentuk usaha pemenuhan kebutuhan 

transportasi di Indonesia terutama untuk daerah dengan penerbangan 

perintis yang sulit dijangkau. Dalam suatu penerbangan  jarak jauh 

dibutuhkan perhatian terus menerus dari pilot untuk memastikan pesawat 

tetap terbang dalam kondisi stabil pada sikap yang diinginkan. Hal ini 

dapat menguras tenaga pilot sehingga fokus pilot dapat berkurang. Sistem 

pilot otomatis atau yang biasa disebut dengan autopilot dapat membantu 

meringankan tugas pilot dengan menjalankan beberapa tugas pilot secara 

automatik. Berdasarkan hal tersebut, maka pada penelitian ini dilakukan 

perancangan kendali autopilot dengan menggunakan metode Fuzzy 

Sliding Mode Control (FSMC). Metode FSMC dipilih karena mampu 

meminimalisir error yang muncul dari respon sistem dengan menerapkan 

kontrol fuzzy yang dilakukan setelah merancang kendali dengan sliding 

mode control . Metode FSMC diterapkan untuk merancang autopilot pada 

gerak longitudinal suatu pesawat terbang transport ringan yang 

dikendalikan oleh elevator dimana pengendalian ini akan menjaga sikap 

sudut angguk (pitch angle). Hasil simulasi menunjukkan bahwa kendali 

FSMC mampu memperbaiki error dengan rata-rata 0,912% dan 

memperbaiki overshoot hingga rata-rata 3,298% lebih baik jika 

dibandingkan dengan SMC. 
 

Kata Kunci : Pesawat Terbang Transport Ringan, Autopilot, Fuzzy 

Sliding Mode Control (FSMC) 
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ABSTRACT 

 

 The design of light transport aircraft with a capacity of 19 

passengers is one of the effort to fullfill transportation needs in Indonesia, 

especially for pioneer areas that are difficult to reach. In a long-haul 

flight, continuous attention is needed from tha pilot to ensure the aircraft 

remains stable in the desired attitude manner. This can drain pilot power 

so the pilot’s focus can be reduced. An automatic control system or 

commonly called autopilot can help ease the task of pilots bu running 

several pilots tasks automatically. Based on this, the design of the 

autopilot control will be carried out in this study using the Fuzzy Sliding 

Mode Control (FSMC) method. The FSMC method wa chosen because it 

is able to minimize errors that arise from the system response by applying 

fuzzy controls that are performed after designing controls with sliding 

mode control. The FSMC method is applied to design the autopilot in the 

longitudinal motion of a light transport aircraft controlled by an elevator 

where this control will maintain pitch angle. The simulation’s results show 

that FSMC is able to reduce errors with average of 0.912% and reduce 

overshoot with average of 3.298% better than SMC. 

 

Keywords : Light Transport Vehicle, Autopilot, Fuzzy Sliding Mode 

Control (FSMC) 
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BAB I 

PENDAHULUAN 

 

1.1 Latar Belakang Masalah  

Indonesia merupakan negara kepulauan yang terbentang dari 

Sabang sampai Merauke dan terpisahkan oleh perairan yang sangat luas. 

Hal ini  menyebabkan transportasi yang dapat menghubungkan antar 

daerah di Indonesia tidak cukup jika hanya dengan  melalui transportasi 

darat. Kebutuhan ini memunculkan adanya transportasi air seperti kapal 

layar dan transportasi udara seperti pesawat terbang. Sejauh ini sistem dan 

fasilitas transportasi di Indonesia masih belum cukup untuk memenuhi 

kebutuhan transportasi masyarakat di seluruh penjuru Indonesia. Ada 

beberapa daerah yang masih sulit dijangkau melalui darat dan 

membutuhkan waktu cukup lama untuk ditempuh melalui jalur laut. 

Transportasi paling efektif untuk jarak jauh adalah dengan menggunakan 

jalur udara yaitu salah satunya melalui pesawat terbang. Namun sebagian 

besar pesawat terbang membutuhkan landasan yang cukup panjang untuk 

melakukan take off maupun landing sehingga sulit untuk dilakukan di 

daerah-daerah terpencil. Salah satu pesawat yang dapat melakukan take 

off dan landing di landasan pendek adalah pesawat terbang transport 

ringan. Pesawat ini sengaja dibuat dari logam ringan dan dirancang 

sebagai pesawat berkapasitas 19 penumpang yang juga dapat mengangkut 

kargo. 

Dalam suatu proses penerbangan pesawat untuk jarah jauh 

dibutuhkan perhatian terus menerus dari pilot agar penerbangan dapat 

terkontrol secara aman dan berada pada kondisi atau sikap yang 

diinginkan. Dari sinilah fungsi sistem pilot otomatis dapat meringankan 

sebagian tugas pilot yaitu  dengan menjalankan beberapa tugas pilot 

seperti mempertahankan ketinggian, menukikkan pesawat naik atau turun 

menuju ketinggian tertentu, terbang pada jalur yang telah ditentukan pada 

sistem, dan tugas yang lainnya [1]. Autopilot menghubungkan indikator 

ketinggian menggunakan giroskop dan kompas magnetik ke rudder, 

elevator dan aileron dimana ketiga hal tersebut merupakan sistem kendali 

yang ada di pesawat secara umum. Autopilot memiliki banyak mode 

dimana diantaranya adalah mode pitch hold dan mode altitude hold yang 
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merupakan dua buah mode dalam gerak longitudinal pesawat terbang. 

Mode pitch hold yang akan menjadi bahasan dalam tugas akhir ini.  

Pada tahun 2018 terdapat penelitian yang membahas mengenai 

perancangan kendali Linear Quadratic Gaussian (LQG) untuk gerak 

longitudinal pada pesawat tempur [2]. Penelitian yang dilakukan oleh 

Maya Vatikasari ini menggunakan estimator kalman filter dengan variabel 

yang dikendalikan adalah sudut pitch. Hasil penelitian ini menunjukkan 

bahwa respon sistem memberikan performansi yang sesuai dimana 

performansi yang dimaksud adalah meliputih delay time, rise time, settling 

time, maximum overshoot, dan peak time. Selain itu terdapat penelitian 

yang dilakukan oleh Kresna Oktafianto tentang desain dan analisa kendali 

gerak Autonomous Underwater Vehicle (AUV) [3]. Desain kendali ini 

dilakukan dengan menggunakan metode Fuzzy Sliding Mode Control 

(FSMC) yang merupakan gabungan antara metode Sliding Mode Control 

(SMC) dengan kontrol logika fuzzy. Hasil dari penelitian ini diperoleh 

bahwa FSMC dapat memperbaiki error steady state dengan rata-rata 

16,63% jika dibandingkan dengan metode SMC. Pada tahun 2015 , 

terdapat sebuah penelitian tentang desain kendali Linear Quadratic 

Regulator (LQR) [4]. Desain sistem kendali ini adalah untuk menjaga 

kestabilan terbang pesawat tanpa awak Lapan Surveillance UAV-05 

(LSU-05). Penelitian yang dilakukan oleh Heri Purnawan ini berhasil 

membuktikan bahwa pengendali LQR mampu mengatasi gangguan 

internal yang berupa ketidakpastian parameter dan gangguan eksternal 

yang berupa sinyal impulse dan sinyal square. Selain dari tiga penelitian 

tersebut, dalam perancangan kendali sistem dapat juga dilakukan dengan 

menggunakan Model Predictive Control (MPC), Sliding Mode Control 

(SMC) atau dengan eigen structure. 

Berdasarkan latar belakang tersebut diatas, pada tugas akhir ini 

dirancang sistem kendali autopilot untuk gerakan longitudinal pesawat 

terbang yang dikendalikan oleh elevator dimana akan berpengaruh pada 

gerakan pitching pada pesawat [2]. Perancangan sistem kendali ini 

menggunakan metode Fuzzy Sliding Mode Control (FSMC) yang 

merupakan modifikasi dari metode Sliding Mode Control (SMC) murni 

dan metode Fuzzy Logic Control (FLC) dengan harapan dapat 

memperbaiki performansi sistem [5]. Pengendali SMC yang bersifat 
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sangat robust mampu bekerja dengan baik pada sistem nonlinear yang 

memiliki ketidakpastian model ataupun parameter. Namun SMC masih 

menimbulkan chattering yang terhitung kecil saat terjadi perubahan 

parameter berupa penurunan nilai parameter. Kekurangan ini 

diminimalisir dengan penggunaan metode FLC yang efektif untuk sistem 

dengan ketidakpastian yang sulit untuk dimodelkan. Penerapan metode 

FSMC diharapkan dapat meminimalisir chattering yang muncul.  

 

1.2 Rumusan Masalah 

Berdasarkan latar belakang diatas, diperoleh rumusan masalah 

sebagai berikut : 

1. Bagaimana merancang kontrol autopilot pesawat terbang transport 

ringan dengan menggunakan metode FSMC. 

2. Bagaimana hasil simulasi dari perancangan kontrol autopilot 

pesawat terbang trasnport ringan. 

1.3 Batasan Masalah 

Berdasarkan rumusan masalah di atas, batasan masalah dari Tugas 

Akhir ini adalah : 

1. Model didapatkan dari hasil analisis uji terowongan angin yang 

telah dilakukan di PT.Dirgantara Indonesia (Persero). 

2. Gangguan atmosferik dianggap sangat kecil sehingga tidak 

berpengaruh pada sistem gerak pesawat terbang. 

3. Perancangan autopilot terbatas hanya untuk gerak longitudinal 

dengan variabel yang dikendalikan adalah sudut angguk (pitch 

angle). 

4. Perancangan dilakukan dengan menggunakan model linier untuk 

kondisi terbang jelajah (cruise) pada kecepatan 100 knot dengan 

ketinggian 10.000 kaki. 
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1.4 Tujuan 

Adapun tujuan dari tugas akhir ini adalah sebagai berikut : 

1. Mendapatkan hasil perancangan kontrol autopilot pesawat terbang 

transport ringan dengan menggunakan metode FSMC. 

2. Mengetahui hasil simulasi dari metode FSMC untuk perancangan 

autopilot pesawat terbang tranport ringan. 

1.5 Manfaat 

Adapun manfaat Tugas Akhir ini adalah sebagai berikut : 

1. Sebagai bentuk kontribusi dalam pengembangan bidang ilmu 

matematika terapan pada pengembangan dan perancangan sistem 

kendali pesawat terbang. 

2. Hasil dari penelitian tugas akhir ini diharapkan dapat dijadikan 

referensi untuk diimplementasikan  pada pesawat terbang transport 

ringan. 

 

.. 
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BAB II 

TINJAUAN PUSTAKA 

 

2.1 Penelitian Terdahulu 

Pada tahun 2018 terdapat penelitian yang membahas mengenai 

perancangan kendali Linear Quadratic Gaussian (LQG) untuk gerak 

longitudinal pada pesawat tempur [2]. Penelitian yang dilakukan oleh 

Maya Vatikasari ini menggunakan estimator Kalman Filter dengan 

variabel yang dikendalikan adalah sudut pitch. Perancangan kendali LQG 

untuk kestabilan gerak longitudinal pesawat ini dilakukan dengn 

merancang estimator Kalman Filter lalu merancang gain feedback 

(Regulator). Setelah perancangan selesai dilakukan, dilakukan proses 

simulasi untuk melihat dan menganalisis apakah rancangan kendali yang 

didapat sudah sesuai dengan yang diinginkan. Dalam proses simulasi 

dapat dilihat dan dianalisis, ketika gerak pitch tidak sesuai dengan setpoint 

yang diinginkan maka akan ditambahkan gain integrator. Gain integrator 

ini berfungsi untuk meminimumkan error yang terjadi pada sistem. Gain 

LQG dan gain integrator pada tahap ini dicari dengan menggunakan 

metode trial and error. Hasil penelitian ini menunjukkan bahwa respon 

sistem memberikan performansi yang sesuai dimana performansi yang 

dimaksud adalah meliputih delay time, rise time, settling time, maximum 

overshoot, dan peak time. Pada uji tracking set point yang dilakukan pun, 

sistem mampu mengikuti perubahan setpoint dengan baik dalam waktu 

yang sudah ditentukan. 

Selain itu, terdapat penelitian yang dilakukan oleh Kresna 

Oktafianto tentang desain dan analisa kendali gerak Autonomous 

Underwater Vehicle (AUV) [3]. Desain kendali ini dilakukan dengan 

menggunakan metode Fuzzy Sliding Mode Control (FSMC) yang 

merupakan gabungan antara metode Sliding Mode Control (SMC) dengan 

kontrol logika fuzzy. Rancangan sistem kendali FSMC diterapkan pada 

pengendali gerak surge, sway, heave, roll, pitch dan yaw pada 

Autonomous Underwater Vehicle (AUV). Pada tahap awal dilakukan 

interpretasi dan analisa dari model persamaan gerak pada AUV 6 DOF 

secara umum ditinjau dari faktor yang mempengaruhi AUV bergerak yaitu 

massa, percepatan, dan gaya (F = ma). Gerak pada AUV 6 DOF sendiri 
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terdiri dari gerak translasi yaitu surge, sway, heave dan gerak rotasi yaitu 

roll, pitch dan yaw. Dari model persamaan yang telah didapatkan akan 

diterapkan sistem kontrol yaitu dengan metode Propotional Integral 

Derivative (PID), SMC dan FSMC. Metode PID digunakan sebagai 

default sedangkan metode SMC dan FSMC akan dilakukan perbandingan 

performansi respon transient dan RMS Error. Diperoleh hasil bahwa 

secara keseluruhan gerak translasi maupun translasi stabil ke nilai setpoint 

yang diberikan. Jika ditinjau dari segi respon waktu , metode SMC lebih 

cepat menuju steady state dari metode FSMC. Namun secara keseluruhan 

performansi respon, metode FSMC dapat memperbaiki error steady state 

dengan rata-rata 16,63% jika dibandingkan dengan metode SMC. 

Dalam penelitian yang dilakukan oleh Heri Purnawan pada tahun 

2015 ini dirancang kendali Linear Quadratic Regulator (LQR) dan 

mendapatkan nilai parameter kendali untuk kestabilan terbang pesawat 

tanpa awak Lapan Surveillance UAV-05 (LSU-05) dengan masukan 

defleksi elevator dan defleksi aileron [4]. Model dinamika terbang UAV 

yang digunakan merupakan turunan dari gerak longitudinal dan lateral-

direksional dalam bentuk persamaan keadaan (state space). Variabel yang 

dikendalikan adalah pitch dan roll dimana pesawat pada kondisi terbang 

cruise. Dalam metode ini dilakukan penentuan gain feedback dan gain 

integrator setelah memodelkan persamaan keadaan (state space) LSU-05. 

Setelah mendapatkan hasil perancangan maka dilakukan pengujian 

dengan simulasi. Penelitian ini berhasil membuktikan bahwa pengendali 

LQR mampu mengatasi gangguan internal yang berupa ketidakpastian 

parameter dengan mengubah nilai parameter yang diperkecil dan 

diperbesar sebesar 10%. Selain itu juga mampu mengatasi gangguan 

eksternal yang berupa sinyal impulse  sampai 4,25 N dan sinyal square 

sampai 2,25 N pada sudut pitch sedangkan pada sudut roll mampu 

mengatasi gangguan sinyal impulse sampai 1,2 N dan sinyal square 

sampai 1 N. Pada uji setpoint tracking , respon sistem dapat menjajaki 

perubahan setpoint yang diberikan dengan hasil yang baik. 
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2.2 Dinamika Gerak Pesawat Terbang   

Pesawat transport ringan ini dirancang agar memenuhi 

persyaratan Federal Aviation Regulation atau biasa disebut dengan FAR. 

FAR merupakan Peraturan Penerbangan Federal, yaitu aturan yang 

ditentukan oleh Administrasi Penerbangan Federal (FAA) yang mengatur 

semua kegiatan penerbangan di Amerika Serikat. Dalam persyaratan FAR 

23, terdapat beberapa spesifikasi pesawat yang masuk kategori pesawat 

ringan diantaranya adalah [6] : 

a. Memiliki berat kurang dari sama dengan 19.000 pounds. 

b. Dapat menampung tidak lebih dari 19 penumpang 

c. Memiliki kecepatan rendah kurang dari atau sama dengan 250 knot 

dan kecepatan tinggi lebih dari 250 knot. 

Dinamika gerak pesawat terbang adalah sikap dan respon pesawat 

terhadap masukan pilot pada pesawat saat terbang. Dalam perancangan 

pesawat terbang, salah satu hal yang harus diperhatikan adalah 

mengendalikan gerakan pesawat sehingga pesawat mampu bermanuver 

sesuai dengan performansi dan kualitas terbang yang diinginkan [7]. 

Sistem kendali gerak pesawat terbang transport ringan ini dibagi menjadi 

tiga komponen yaitu sistem aileron, elevator, dan rudder.  

 
Gambar 2. 1 Sumbu Arah Gerak Pesawat [7] 

 Pesawat terbang memiliki kemampuan bergerak dalam tiga 

sumbu (x,y,z) yaitu rolling, pitching dan yawing dimana kemampuan 

bergerak tersebut dikendalikan oleh sistem kendali terbang (flight control 

system). 
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a. Rolling 

Rolling merupakan gerakan berguling akibat naik turunnya sayap 

kanan atau kiri pesawat yang dikontrol oleh bidang aileron [7]. Pilot 

menggerakkan bidang kendali aileron yang berada pada wing/sayap 

melalui control wheel yang ada di dalam kokpit dengan cara diputar ke 

kiri atau ke kanan . Ketika control wheel diputar ke kanan maka aileron 

sebelah kanan akan naik keatas dan aileron sebelah kiri akan turun 

kebawah sehingga pesawat akan berguling atau rolling kesebelah kanan. 

Begitupun sebaliknya, ketika control wheel diputar kekiri maka aileron 

sebelah kiri akan naik dan aileron sebelah kanan akan turun sehingga 

pesawat akan berguling kesebelah kiri. 

 

Gambar 2. 2 Gerak Rolling Pada Pesawat Terbang [2] 

b. Pitching 

Pitching merupakan gerakan mengangguk atau naik turunnya 

hidung atau nose pesawat yang dikendalikan oleh bidang elevator [7]. 

Gerakan ini dapat dilakukan dengan cara menarik atau mendorong control 

column di ruang kokpit. Ketika control column ditarik mendekati badan 

pilot maka elevator keatas dan menyebabkan nose pesawat bergerak 

keatas sehingga pesawat mengangguk ke atas. Begitupun sebaliknya, 

ketika control column didorong menjauhi badan pilot maka elevator turun 
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dan menyebabkan nose pesawat bergerak kebawah sehingga pesawat 

mengangguk ke bawah. 

 
Gambar 2. 3 Gerak Pitching Pada Pesawat Terbang [2] 

c. Yawing 

Yawing merupakan gerakan menggeleng atau berbelok kanan atau 

kiri dalam bidang horizontal yang dikendalikan oleh bidang rudder 

[7].Gerakan yawing dapat dilakukan dengan menggerakkan bidang 

kendali rudder yang berada pada vertikal stabilizer melalui rudder pedal. 

Ketika pedal kanan diinjak maka rudder akan bergerak kekanan sehingga 

hidung pesawat akan mengarah kekanan. Begitupun ketika pedal kiri 

diinjak maka rudder akan bergerak kekiri dan hidung pesawat akan 

mengarah kekiri. 

 

Gambar 2. 4 Gerak Yawing Pada Pesawat Terbang [2] 
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Sedangkan berdasarkan arah, gerak terbang pesawat terbagi 

menjadi dua yaitu gerak longitudinal dan gerak lateral [8].  Gerak lateral 

adalah gerak yang bekerja pada sumbu y dan sumbu z badan pesawat yang 

dikendalikan oleh rudder dan aileron sedangkan gerak longitudinal adalah 

gerak yang bekerja pada sumbu x dan sumbu z pada badan pesawat yang 

dikendalikan oleh elevator. 

 

2.3 Model Gerak Longitudinal 

Pesawat terbang transport ringan pada penelitian ini dalam 

keadaan cruise dan terbang pada ketinggian 10.000 kaki dengan kecepatan 

100 knot. Dalam memodelkan gerak longitudinal, didefinisikan variabel 

state q merupakan pitch rate , variabel 𝑢𝑥 merupakan kecepatan searah 

sumbu x , variabel w merupakan kecepatan searah sumbu z , 𝜃 merupakan 

sudut pitch dan 𝜂 merupakan elevator. Model gerak longitudinal yang 

digunakan adalah dalam bentuk persamaan keadaan (state space) yaitu 

sebagai berikut : 

 

�̇�(𝑡) = 𝐴𝑥(𝑡) + 𝐵𝑢(𝑡) 

𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥(𝑡) + 𝐷𝑢(𝑡)  (2.1) 

dimana : 

𝑥(𝑡) = [

𝑞
𝑢𝑥
𝑤
𝜃

]   

 

𝑢(𝑡) = [𝜂]    

 

𝐴 = [

−0,997599 0,0021976 −0,0558953 4,42352 x 10−9

−4,56123 −0,0260704 0,196258 −9,73109
58,1735

1
−0,214291

0
−1,17803

0
−0,768887

0

] 
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𝐵 = [

2,03804
−0,323397
2,62654

0

] 

𝐶 = [

1 0 0 0
0 1 0 0
0
0

0
0

1
0

0
1

] 

 

𝐷 = [

0
0
0
0

] 

2.4 Autopilot 

Autopilot atau pilot otomatis merupakan suatu sistem yang 

mempertahankan kondisi atau sikap suatu kendaraan tanpa campur tangan 

dari manusia. Umumnya autopilot dihubungkan dengan pesawat terbang 

namun dapat juga digunakan pada kapal, drone dan lainnya. Dalam dunia 

penerbangan, sistem autopilot ini disebut juga dengan nama Automatic 

Flight Control System (AFCS). Autopilot digunakan untuk membantu 

proses penerbangan terutama dalam tahap-tahap yang membosankan, 

seperti mempertahankan posisi sikap pesawat pada ketinggian tertentu. 

Autopilot pada pesawat juga disebut sebagai autopilot perpindahan karena 

memiliki tugas untuk memulihkan variabel keadaan yang dipertahankan 

sesuai dengan nilai yang diinginkan.  

 Autopilot pada suatu pesawat transport modern umumnya diatur 

melalui berbagai tombol pada suatu Unit Kontrol dan tombol pada Control 

wheel. Autopilot mampu beroperasi di berbagai mode Lateral, mode 

Longitudinal maupun kombinasi antara mode lateral dan longitudinal. 

Beberapa jenis sistem autopilot yang umum digunakan untuk pesawat 

terbang adalah sebagai berikut [9] : 
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1. Mode Longitudinal 

(a) Pitch attitude hold 

(b) Speed/Mach number hold 

(c) Altitude hold 

(d) Glide-slope hold 

2. Mode Lateral 

(a) Heading hold 

(b) Bank angle hold atau wing leveler 

(c) VOR-hold 

(d) Turn coordinator 

2.5 Sifat-Sifat Sistem 

Sistem memiliki nilai karakteristik yang berbeda-beda. 

Karakteristik sistem akan menunjukkan sifat sistem dari segi kestabilan, 

keterkontrolan, dan keteramatannya. Sistem linear invariant-waktu 

diberikan sebagai berikut : 

�̇�(𝑡) = 𝐴𝑥(𝑡) + 𝐵𝑢(𝑡) 

𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥(𝑡) + 𝐷𝑢(𝑡) 

       

2.5.1 Kestabilan 

Teorema 2.1 [10] 

Diberikan persamaan differensial �̇� = 𝐴𝑥 dengan matriks A berukuran n 

x n dan mempunyai nilai karakteristik yang berbeda 𝜆1, … , 𝜆𝑘 (𝑘 ≤ 𝑛). 

a. Titik asal �̅� = 0 adalah stabil asimtotik bila dan hanya bila 𝑅𝑒𝜆𝑖 <
0 untuk semua 𝑖 = 1,… , 𝑘. 

b. Titik asal �̅� = 0 adalah stabil bila dna hanya bila 𝑅𝑒𝜆𝑖 ≤ 0 untuk 

semua 𝑖 = 1,… , 𝑘 dan untuk semua 𝜆𝑖 dengan 𝑅𝑒𝜆𝑖 = 0 

multiplisitas aljabar sama dengan multiplisitas geometrinya. 

c. Titik asal �̅� = 0 adalah tak stabil bila dan hanya bila 𝑅𝑒𝜆𝑖 > 0 

untuk beberapa 𝑖 = 1,… , 𝑘 atau ada 𝜆𝑖 dengan 𝑅𝑒𝜆𝑖 = 0 dan 

multiplisitas aljabar lebih besar dari multiplisitas geometrinya. 
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2.5.2 Keterkontrolan 

Definisi 2.1 [10] 

Sistem linear (2.1) dikatakan terkontrol bila untuk setiap keadaan 

sebarang 𝑥(0) = 𝑥0 ada masukan 𝑢(𝑡) yang tidak dibatasi mentransfer 

keadaan x0 kesebarang keadaan akhir 𝑥(𝑡1) = 𝑥1 dengan waktu akhir 𝑡1 

hingga. 

 

Teorema 2.2 [10] 

Syarat perlu dan cukup sistem (2.1) terkontrol adalah : 

a. 𝑤(0, 𝑡1) = ∫ 𝑒−𝐴𝜏𝐵𝐵𝑇𝑒−𝐴  𝜏
𝑇
𝑑𝜏

𝑡1

0
 non-singulir 

b. Matriks : 𝑀𝐶 = (𝐵 | 𝐴𝐵 | 𝐴2𝐵 |… | 𝐴𝑛−1𝐵) mempunyai rank sama 

dengan n 

2.5.3 Keteramatan 

Definisi 2.2 [10] 

Bila setiap keadaan awal 𝑥(0) = 𝑥0 secara tunggal dapat diamati dari 

setiap pengukuran keluaran sistem dari waktu 𝑡 = 0 𝑘𝑒 𝑡 = 𝑡1, maka 

sistem dikatakan “teramati”. 

 

Teorema 2.3 

Syarat perlu dan cukup sistem (2.1) teramati adalah : 

a. Matriks 𝑤(0, 𝑡1) = ∫ 𝑒𝐴𝑇𝜏𝐶𝑇𝐶𝑒𝐴𝜏𝑑𝜏
𝑡

0
 non-singular 

b. Matriks keteramatan 𝑀𝑜 =

(

 
 

𝐶
𝐶𝐴
𝐶𝐴2

⋮
𝐶𝐴𝑛−1)

 
 

 mempunyai rank sama 

dengan n 

 

2.6 Sliding Mode Control 

Sliding Mode Control (SMC) merupakan salah satu metode 

pengendalian berbasis robust control yaitu untuk mengatasi 

ketidakpastian pemodelan yang biasanya dikarenakan parameter-
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parameter dalam plant tidak diketahui atau karena proses penyederhanaan. 

Ketidakpastian pemodelan tersebut dibedakan menjadi dua hal , yaitu : 

1. Ketidakpastian yang terstruktur (structured uncertainty) 

2. Ketidakpastian yang tidak terstruktur (unstructured uncertainty) 

2.6.1 Fungsi Switching 

Suatu sistem dinamis : 

�̇�(𝑛)(𝑡) = 𝑓(𝑥, 𝑡) + 𝑏(𝑥, 𝑡)𝑢 + 𝑑(𝑡)               (2.2) 

 

dimana u adalah input kendali, x adalah vektor keadaan, 𝑓(𝑥, 𝑡) dan 

𝑏(𝑥, 𝑡)berupa fungsi terbatas, 𝑑(𝑡) adalah gangguan eksternal. Jika  𝑥𝑑 

merupakan 𝑥 yang diinginkan, maka tracking error-nya dapat dinyatakan 

dengan : 𝑒𝑟(𝑡) = 𝑥(𝑡) − 𝑥𝑑(𝑡) 

Fungsi switching merupakan permukaan 𝑆(𝑥, 𝑡) di dalam ruang 

keadaan 𝑅𝑛 yang memenuhi persamaan umum [3]: 

𝑆(𝑥, 𝑡) = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆)

𝑛−1
𝑒𝑟(𝑡)              (2.3) 

 

Persamaan tersebut diatas digunakan untuk static sliding mode 

control, sedangkan untuk dynamic sliding mode control dapat 

menggunakan persamaan berikut 

𝑆(𝑥, 𝑡) = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆)

(𝑛−1)−1
𝑒𝑟(𝑡)             (2.4) 

 

Dimana 𝜆 merupakan konstanta positif dan n orde sistem dinamik. 

Fungsi switching ini digunakan untuk menentukan besarnya nilai u agar 

memenuhi kondisi sliding. 

 

2.6.2 Kestabilan Lyapunov 

Definisi 2.3 [10] 

Diberikan fungsi 𝑉:𝐸 ⊂ 𝑅𝑛  → 𝑅 𝑑𝑎𝑛 �̃�𝜖𝐸 titik ekuilibrium sistem 

persamaan differensial nonlinier. Fungsi V disebut sebagai fungsi 

Lyapunov jika memenuhi ketiga pernyataan berikut : 
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a. Fungsi V kontinu dan mempunyai turunan parsial pertama yang 

kontinu pada E atau 𝑉𝜖𝐶′(𝐸). 

b. Fungsi 𝑉(𝑥) > 0 untuk 𝑥 𝜖 𝐸 dengan 𝑥 �̃�, dan 𝑉(�̃�) =
0 dengan 𝑥 = �̃� (dengan titik ekuilibrium �̃� merupakan titik 

minimum global). 

c. Fungsi �̇�(𝑥) ≤ 0 untuk setiap 𝑥 ∈ 𝐸. 

Berikut adalah definisi yang menjelaskan tentang syarat-syarat 

suatu fungsi disebut definit positif, definit negatif, semi-definit positif dan 

semi-definit negatif di domain D yang memuan titik (0,0). 

 
Definisi 2.4 [3] 

Misalkan E(x,y) memiliiki turunan pertama parsial yang kontinu pada 

semua titik (x,y) di domain D yang memuat titik (0,0). 

a. Fungsi E dikatakan definit positif di D jika E(0,0) = 0 dan E(x,y) > 

0 untuk setiap titik-titik (x,y) yang lain di D. 

b. Fungsi E dikatakan definit negatif di D jika E(0,0) = 0 dan E(x,y) < 

0 untuk setiap titik-titik (x,y) yang lain di D. 

c. Fungsi E dikatakan semidefinit positif di D jika E(0,0) = 0 dan 

E(x,y) ≥  0 untuk setiap titik-titik (x,y) yang lain di D. 

d. Fungsi E dikatakan semidefinit negatif di D jika E(0,0) = 0 dan 

E(x,y) ≤ 0 untuk setiap titik-titik (x,y) yang lain di D. 

2.6.3 Permukaan Sliding  

Fungsi switching akan disebut sebagai permukaan sliding (sliding 

surface) jika memenuhi [1]: 

𝑆(𝑥, 𝑡) = 0           (2.5) 

 

dengan 𝜆 suatu konstanta positif yang dipilih ada persamaan S(x,t) = 0 

menjadi permukaan stabil. Permukaan sliding berupa garis yang 

merupakan komponen penting dari SMC yaitu sebagai tempat trayektori 

keadaan meluncur dari kondisi awal (initial condition) menuju keadaan 

yang diinginkan (reference point). Jika sistem berorde-2 (n = 2) maka 

permukaan sliding dapat ditulis sebagai berikut : 
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𝑆(𝑥, 𝑡) = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆)

2−1
𝑒𝑟(𝑡)           (2.6) 

𝑆(𝑥, 𝑡) =
𝑑𝑒𝑟

𝑑𝑡
+ 𝜆𝑒𝑟(𝑡)   (2.7) 

𝑆(𝑥, 𝑡) = 𝑒�̇� + 𝜆𝑒𝑟(𝑡)                       (2.8) 

 

Persamaan tersebut diatas menunjukkan bahwa suatu garis lurus 

pada bidang 𝑒𝑟𝑒�̇�. Permukaan sliding dibagi menjadi dua bagian yaitu S > 

0 dan S < 0. Sistem harus berada pada kondisi sliding agar trayektori 

keadaan dapat meluncur. Dengan demikian, besar nilai input kendali 

bergantung pada nilai S(x,t). 

 

 2.6.4  Kondisi Sliding 

Perancangan control law pada metode SMC bertujuan agar e(t) 

bergerak menuju ke keadaan sliding dan meluncur pada permukaan 

tersebut untuk semua t ≥ 0. Control law ini dapat diperoleh dengan 

menerapkan fungsi Lyapunov dimana fungsi yang dikonstruksikan 

merupakan fungsi definit positif, yaitu : 

Diberikan suatu V : S → R oleh 

𝑉 =
1

2
𝑆2                (2.9) 

dimana fungsi 𝑉(𝑆) =
1

2
𝑆2 merupakan fungsi Lyapunov sesuai dengan 

definisi (2.3). 

Teorema 2.4 [3] 

Diasumsikan terdapat sebuah fungsi skalar V pada state x , dengan turunan 

pertamanya kontinu sehingga memenuhi 

1. V(x) merupakan definit positif 

2. �̇� merupakan definit negatif 

3. 𝑉(𝑥) → ∞ 𝑢𝑛𝑡𝑢𝑘 ‖𝑥‖ → ∞ 

sehingga merupakan stabil global asimtotik 
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 Fungsi Lyapunov tersebut merupakan stabil global asimtotik 

sesuai dengan teorema 2.4. Jika u merupakan semidefinit negatif maka 

fungsi Lyapunov tersebut merupakan stabil asimtotik lokal. Kondisi yang 

harus terpenuhi untuk kestabilan sistem adalah turunan pertama dari 

persamaan 2.9 yang bersifat definit negatif, yaitu : 

a. �̇�(𝑥) < 0 untuk S ≠ 0 

b. lim
|𝑆|→∞

𝑉 =  ∞ 

Kondisi b terbukti pada persamaan (2.9) sedangkan kondisi a dapat 

dinyatakan sebagai berikut [3]: 

 

�̇� = 𝑆�̇� ≤ −𝜂|𝑆|               (2.10) 

 

Pertidaksamaan diatas disebut kondisi sliding, dimana kondisi tersebut 

bisa ditulis dalam beberapa bentuk lain yaitu : 

𝑆�̇� < 0 

atau 

�̇�𝑠𝑔𝑛(𝑆) ≤ −𝜂              (2.11) 

 

dimana 𝜂 merupakan konstanta positif. 

 
Gambar 2. 5 Kondisi Sliding [11] 

Gambar diatas merupakan gambar untuk kondisi sliding dimana 

trayektori keadaan bergerak meluncur pada garis lurus S = 0 yang 

merupakan permukaan sliding. 
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2.7 Fuzzy Logic Control 

Suatu pengendali fuzzy tersusun dari empat buah komponen yang 

bekerja bersamaan dan dapat diuraikan sebagai berikut [3]: 

a. Fuzzification Interface 

Fuzzification Interface diperlukan pada proses fuzzifikasi yaitu untuk 

mengubah masukan nilai crisp menjadi nilai fuzzy. 

b. Knowledge Base 

Knowledge Base berisi aturan fuzzy yang disebut rule base dari 

sekumpulan fungsi keanggotaan (data base) 

c. Inference Engine 

Inference Engine merupakan mekanisme atau prosedur, penalaran 

untuk mendapatkan fuzzy output. 

d. Defuzzifikasi 

Defuzzifikasi diperlukan untuk mengubah fuzzy output ke nilai crisp. 

 

 
       

 

 

 

 

 

Gambar 2. 6 Struktur Dasar Fuzzy Logic Controller [12] 

2.8 Fuzzy Sliding Mode Control 

Untuk memperbaiki performansi sistem Sliding Mode Control 

(SMC), dilakukan modifikasi pada SMC dengan menggunakan Fuzzy 

Logic Control (FLC) yang berfungsi untuk mengurangi adanya chattering 

pada respon yang dihasilkan. Sistem ini pada umunya disebut sebagai 

Fuzzy Sliding Mode Control (FSMC) atau Sliding Mode Fuzzy Logic 

Control (SMFLC).  
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2.8.1 Skema dasar Fuzzy Sliding Mode Control 

Suatu pengendali FSMC memiliki skema dasar sebagai berikut 

[12]: 

 

Gambar 2. 7 Skema Pengendali FSMC Pada Sistem [12] 

Skema diatas menunjukan skema sistem loop tertutup dimana 

tampak bahwa sistem pengendali FSMC tersusun oleh dua macam 

pengendali, yaitu SMC dan FLC. Masukan pada pengendali fuzzy adalah 

dua variabel yang ditentukan sebelumnya melalui pengendali SMC yaitu 

Sp dan d yang selanjutnya diproses dengan pengendali FLC dengan 

keluaran dari pengendali FLC ini adalah control input u untuk plant. 

 

2.8.2 Perancangan Fuzzy Sliding Mode Control 

Perancangan pengendali FSMC menggunakan sebuah permukaan 

sliding sebagaimana dalam metode SMC, sehingga menggunakan fungsi 

switching. Namun langkah-langkah dalam merancang pengendali FSMC 

lebih sederhana darpada SMC karena pada FSMC besarnya u diperoleh 

dari aturan fuzzy dengan bentuk [3]: 

 

𝑅𝑐
𝑖 : 𝐣𝐢𝐤𝐚 𝑠 = 𝐿𝑆𝑖 𝐝𝐚𝐧 𝑑 = 𝐿𝐷𝑖 𝐦𝐚𝐤𝐚 𝑢 = 𝐿𝑈𝑖 

 

dimana s adalah jarak antara vektor keadaan dan permukaan sliding dan d 

adalah jarak antara vektor keadaan dan vektor normal ke permukaan 
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sliding dimana vektor normal melalui titik asal dari ruang keadaan. 𝐿𝑆𝑖 ∈

𝑻𝑺 dan 𝐿𝐷𝑖 ∈ 𝑻𝑫 masing-masing adalah nilai fuzzy dari variabel keadaan 

fuzzy s dan d pada daerah fuzzy ke-i dari ruang keadaan fuzzy. 𝐿𝑈𝑖 adalah 

vektor masukan fuzzy yang berkorespondensi pada daerah fuzzy ke-i dari 

ruang keadaan fuzzy. TS, TD dan TU adalah himpunan dari s, d dan u yang 

mencakup range dari nilai fuzzy s, d dan u. Gambar berikut menunjukkan 

interpretasi dari s atau dalam grafik dinotasikan sebagai Sp dan d : 

 

Gambar 2. 8 Interpretasi Grafis Dari Sp dan d [12] 

Berdasarkan gambar diatas, dapat dilihat bahwa Sp dan d dapat 

dinyatakan sebagai berikut [11] : 

𝑆𝑝 =
|𝑆|

√1+𝜆2
       (2.12) 

𝑑 = √|𝑒𝑟|
2 − 𝑆𝑝2      (2.13) 
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BAB III 

METODE PENELITIAN 

 

3.1 Metode Penelitian 

Pada tugas akhir ini , penulis melakukan penelitian berdasarkan 

langkah-langkah sebagai berikut : 

a. Studi Literatur 

Pada tahap ini dilakukan identifikasi permasalahan dengan mencari 

referensi tentang dinamika sistem pesawat terbang, autopilot terutama 

pada mode longitudinal, sifat-sifat sistem dan tentant metode FSMC. 

Studi literatur yang terkait tentang permasalahan tersebut diperoleh 

dari berbagai sumber pustaka baik berupa buku, jurnal, makalah, 

penelitian sebelumnya atau yang lainnya yang. 

b. Analisis Sifat Sistem Awal 

Pada tahap ini dilakukan analisis model awal sistem. Model sistem 

gerak longitudinal  akan dianalisis kestabilan, keterkendalian dan 

keteramatannya. 

c. Perancangan kontrol autopilot 

Pada tahap ini dirancang kontrol atau kendali autopilot untuk mode 

pitch hold. Perancangan kendali autopilot akan dilakukan dengan 

menggunakan metode Sliding Mode Control (SMC) dan metode Fuzzy 

Sliding Mode Control (FSMC) yang merupakan gabungan antara 

metode Sliding Mode Control (SMC) dengan metode Fuzzy Logic 

Control (FLC). Penerapan metode tersebut diharapkan dapat 

meminimalkan chattering yang terjadi dari respon sistem. Perancangan 

kendali SMC  ini dimulai dengan menentukan fungsi switching, 

kemudian menentukan permukaan sliding, kemudian akan ditentukan 

nilai pengendalinya.  Setelah itu akan ditentukan control law. 

Sedangkan dalam perancangan kendali FSMC dimulai dengan 

menentukan fungsi switching seperti pada proses perancangan kendali 
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SMC. Dari fungsi switching akan ditentukan nilai fuzzy dari variabel 

input yaitu 𝑆𝑝 dan 𝑑.  

d. Simulasi 

Pada tahap ini dilakukan simulasi dari kendali autopilot yang telah 

dirancang. Simulasi akan dilakukan dengan menggunakan perangkat 

lunak MATLAB. Dari hasil simulasi akan dianalisis apakah kendali 

autopilot yang dirancang sudah sesuai dengan yang diinginkan.  

e. Penarikan Kesimpulan 

Pada tahap ini dilakukan penarikan kesimpulan setelah simulasi 

dilakukan yang berdasarkan hasil akhir yang diperoleh 

f. Penyusunan Laporan Tugas Akhir 

Pada tahap akhir dalam penelitian ini, akan disusun laporan tugas akhir 

dari pengerjaan penelitian tugas akhir yang telah dilakukan. 

  



23 

 

 

 

3.2  Diagram Alir 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 3 1 Diagram Alir Pengendali FSMC 
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Gambar 3 2 Diagram Alir Pengendali SMC 



25 

 

BAB IV 

ANALISIS DAN PEMBAHASAN 

 

 Pada bab ini dijelaskan tentang perancangan autopilot pesawat 

terbang transport ringan dengan menggunakan metode FSMC. Sebelum 

dilakukan perancangan, akan dilakukan uji sifat sistem, yaitu kestabilan, 

keterkontrolan dan keteramatan. Selanjutnya dilakukan perancangan 

kendali FSMC dan hasil perancangan yang telah dibuat , disimulasikan 

dengan menggunakan simulink Matlab.  

 

4.1 Analisis Sifat Sistem 

Sebelum melakukan perancangan autopilot, dilakukan terlebih 

dahulu analisis sifat sistem berdasarkan Persamaan (2.1) dimana 

persamaan tersebut dapat dituliskan kembali dengan memasukkan nilai 

matriks A, B, C dan D sebagai berikut : 

 

[

�̇�
𝑢�̇�

�̇�
�̇�

] = [

−0,997599 0,0021976 −0,0558953 4,42352 x 10−9

−4,56123 −0,0260704 0,196258 −9,73109
58,1735

1
−0,214291

0
−1,17803

0
−0,768887

0

] [

𝑞
𝑢𝑥
𝑤
𝜃

]

+ [

2,03804
−0,323397
2,62654

0

] [𝜂] 

𝑦 = [

1 0 0 0
0 1 0 0
0
0

0
0

1
0

0
1

] [

𝑞
𝑢𝑥
𝑤
𝜃

] + [

0
0
0
0

] [𝜂]     (4.1) 

 

4.1.1 Kestabilan 

Kestabilan sistem diuji dengan mencari nilai karakteristiknya. 

 
|𝐴 − 𝜆𝐼| = 0 
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|[

−0,997599 0,0021976 −0,0558953 4,42352 x 10−9

−4,56123 −0,0260704 0,196258 −9,73109
58,1735

1
−0,214291

0
−1,17803

0
−0,768887

0

]

− [

𝜆 0 0 0
0 𝜆 0 0
0
0

0
0

𝜆
0

0
𝜆

]| = 0 

 

|[

−0,997599 − 𝜆 0,0021976 −0,0558953 4,42352 x 10−9

−4,56123 −0,0260704 − 𝜆 0,196258 −9,73109
58,1735

1
−0,214291

0
−1,17803 − 𝜆

0
−0,768887

−𝜆

]| = 0

        (4.2) 

 

Dengan menggunakan bantuan MATLAB, diperoleh nilai eigen 

pada persamaan tersebut sebesar : 

𝜆1 = −1.0887 + 1.8071𝑖 
𝜆2 = −1.0887 − 1.8071𝑖 
𝜆3 = −0.0122 + 0.1775𝑖 
 𝜆4 = −0.0122 − 0.1775𝑖  (4.3) 

 Hasil dari uji kestabilan sistem diatas menunjukkan bahwa semua 

bagian real dari nilai eigen bernilai negatif yang berarti bahwa sistem 

gerak longitudinal pesawat adalah stabil. 

 

4.1.2 Keterkontrolan 

Suatu sistem dikatakan terkontrol jika memenuhi Teorema 2.2 . 

Teorema tersebut diterapkan pada persamaan 4.1 sehingga, 

𝐴 = |

2.0380
−0.3234
2.6265

0

| 

 

𝐴B = |

−2.1807
−8.7721
115.5351
2.0380

| 
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𝐴2𝐵 = |

−4.3017
13.0176

−262.6482
−2.1807

| 

 

𝐴3𝐵 = |

19.0008
−11.0448
58.0489
−4.3017

| 

 

Sehingga matriks keterkontrolannya adalah 

 

𝑀𝑐 = [

2.0380
−0.3234
2.6265

0

  

−2.1807
−8.7721
115.5351
2.0380

  

−4.3017
13.0176

−262.6482
−2.1807

  

19.0008
−11.0448
58.0489
−4.3017

] 

(4.4) 

 

dimana memiliki nilai 𝑟𝑎𝑛𝑘(𝑀𝑐) = 4 yang berarti rank pada 𝑀𝑐 

memilihi nilai yang sama dengan orde sistem sehingga menunjukkan 

sistem tersebut terkontrol yang artinya bahwa sistem pesawat dapat 

dilakukan perancangan autopilot untuk memperbaiki respon keluaran 

sistem.  

 

4.1.3 Keteramatan 

Suatu sistem dikatakan teramati jika memenuhi Teorema 2.3. 

Teorema ini diaplikasikan pada persamaan 4.1 sehingga, 

 

𝐶 = [

1 0 0 0
0 1 0 0
0
0

0
0

1
0

0
1

] 
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𝐶𝐴 = [

−0.9976 0.0022 −0.0559 0   
−4.5612 −0.0261 0.1963 −9.7311
58.1735

1
−0.2143

0
−1.1780

0
−0.7689

0

] 

 

𝐶𝐴2 = [

−2.2664 0.0097 01220 0.0216
6.3551 −0.0514 0.0186 0.1028

−126.3554
−0.9976

0.3859
0.0022

−1.9059
−0.0559

2.9911
0

] 

 

𝐶𝐴3 = [

9.3376 −0.0314 −0.0152 −0.1885
−4.9184 0.0113 −0.3873 0. 4849
16.4086
−2.2664

0.1207
0.0097

9.3836
0.1220

−2.2895
0.0216

] 

 

Sehingga didapat matriks keteramatannya adalah 

 

𝑀𝑜 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

1.000     0.000   0.000     0.000
0.000   1.000 0.000     0.000
0.000   
0.000    

0.000
0.000

1.000     
0.000     

0.000
1.000

−0.9976 0.0022 −0.0559 0   
−4.5612 −0.0261 0.1963 −9.7311
58.1735

1
−0.2143

0
−1.1780

0
−0.7689

0
−2.2664 0.0097 01220 0.0216
6.3551 −0.0514 0.0186 0.1028

−126.3554
−0.9976

0.3859
0.0022

−1.9059
−0.0559

2.9911
0

9.3376 −0.0314 −0.0152 −0.1885
−4.9184 0.0113 −0.3873 0. 4849
16.4086
−2.2664

0.1207
0.0097

9.3836
0.1220

−2.2895
0.0216 ]

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

        (4.5) 
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dimana memiliki nilai 𝑟𝑎𝑛𝑘(𝑀𝑜) = 4 yang berarti rank pada 𝑀𝑜 

memilihi nilai yang sama dengan orde sistem sehingga menunjukkan 

sistem tersebut teramati yang artinya bahwa variabel sistem dapat 

dilakukan estimasi.  

Setelah dilakukan analisis sifat sistem, diketahui bahwa sistem 

bersifat stabil, terkontrol dan teramati sehingga dapat dilakukan 

perancangan autopilot untuk gerak longitudinal pesawat. 

 

4.2 Desain Sistem Gerak Longitudinal 

Pada bagian ini akan dipaparkan tentang model gerak longitudinal 

pada pesawat transport ringan . Seperti yang telah dijelaskan pada Bab II 

dan telah dijabarkan pada persamaan (4.1), model gerak longitudinal yang 

digunakan dalam perancangan autopilot pesawat transport ringan  adalah 

sebagai berikut : 

 

Pitch rate 

�̇� = −0,997599 𝑞 + 0,0021976 𝑢𝑥 − 0.0558953 𝑤 +

(4,42352 x 10−9) 𝜃 + 2,03804 𝜂      (4.2) 

Kecepatan searah sumbu x 

𝑢�̇� = −4,56123 𝑞 − 0,0260704 𝑢𝑥 + 0,196258 𝑤 − 9,73109 𝜃 −

0,323397 𝜂        (4.3) 

Kecepatan searah sumbu z 

�̇� = 58,1735 𝑞 − 0,214291 𝑢𝑥 − 1,17803 𝑤 − 0,768887 𝜃 +

2,62654 𝜂         (4.4) 

Sudut pitch 

�̇� = 𝑞         (4.5) 

Dari model persamaan (4.2 – 4.5) akan diimplementasikan pada 

simulink Matlab tanpa kontrol seperti pada Gambar 4.1 berikut : 
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Gambar 4 1 Diagram Blok Sistem Gerak Longitudinal 

 Pada gambar 4.1 menunjukkan diagram blok gerak longitudinal 

terdiri dari subsistem model gerak longitudinal dengan masukan berupa 

sinyal step elevator sedangkan keluaran dari sistem adalah pitch rate, 

kecepatan searah sumbu x , kecepatan searah sumbu z dan sudut pitch.  

 

 

Gambar 4 2 Diagram Blok Subsistem Gerak Longitudinal 
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Pada gambar 4.2 yang menunjukkan diagram blok dari subsistem 

gerak longitudinal terdiri dari persamaan (4.2 – 4.5) sehingga 

menghasilkan keluaran q, 𝑢𝑥, w, 𝜃.  

4.3 Perancangan Kendali Gerak Longitudinal Pesawat Dengan 

SMC 

Berdasarkan prosedur pengendali Sliding Mode Control (SMC), 

diuraikan langkah-langkah pengendali SMC untuk persamaan (4.1). 

Dalam perancangan ini didapatkan satu pengendali yaitu elevator. 

 

Tracking error dari pitch rate adalah : 

�̂� = 𝑞 − 𝑞𝑑 

Tracking error dari kecepatan searah sumbu x adalah : 

𝑈�̂� = 𝑈𝑥 − 𝑈𝑥𝑑 

 

Tracking error dari kecepatan searah sumbu z adalah : 

�̂� = 𝑤 − 𝑤𝑑 

Tracking error dari sudut pitch adalah : 

𝜃 = 𝜃 − 𝜃𝑑 

 

Tracking error dari persamaan (4.1) akan dilakukan dengan 

mengakumulasi �̂�, 𝑈�̂�, �̂� dan 𝜃 dengan menggunakan proporsi dari nilai 

matriks B sehingga didapatkan hasil tracking error sebagai berikut : 

 

𝑒𝑟(𝑡) =
2,03804

4,987977
�̂� +

−0,323397

4,987977
𝑈�̂� +

2,62654

4,987977
�̂� +

0

4,987977
𝜃 

 

𝑒𝑟(𝑡) =
2,03804

4,987977
�̂� +

−0,323397

4,987977
𝑈�̂� +

2,62654

4,987977
�̂�  (4.11) 
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dengan 𝑞𝑑 , 𝑈𝑥𝑑 , 𝑤𝑑  dan 𝜃𝑑. Karena sistem ber-orde satu, maka bentuk 

fungsi switching nya adalah : 

𝑆 = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆)

𝑛−1

𝑒𝑟(𝑡) 

𝑆 = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆)

1−1

𝑒𝑟(𝑡) 

 

𝑆 = 𝑒𝑟(𝑡) 

 

𝑆 =
2,03804

4,987977
�̂� +

−0,323397

4,987977
𝑈�̂� +

2,62654

4,987977
�̂� 

 

𝑆 =
2,03804

4,987977
(𝑞 − 𝑞𝑑) +

−0,323397

4,987977
(𝑈𝑥 − 𝑈𝑥𝑑) +

2,62654

4,987977
(𝑤 − 𝑤𝑑) 

(4.12) 

Turunan dari S adalah : 

�̇� =
2,03804

4,987977
 (�̇� − 𝑞�̇�) +

−0,323397

4,987977
(𝑈𝑥̇ − 𝑈𝑥𝑑

̇ ) +
2,62654

4,987977
(�̇� − 𝑤�̇�) 

karena 𝑞𝑑 , 𝑈𝑥𝑑 , 𝑤𝑑  dan 𝜃𝑑 konstan, maka 𝑞�̇� = 0 , 𝑈𝑥𝑑
̇ = 0 , dan 𝑤�̇� =

0 . 

�̇� =
2,03804

4,987977
 (�̇�) +

−0,323397

4,987977
(𝑈�̇�) +

2,62654

4,987977
(�̇�)    (4.13) 

 

Kemudian dilakukan substitusi persamaan (4.2) , (4.3) dan (4.4) ke 

persamaan (4.13). 
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�̇� =
2,03804

4,987977
 (−0,997599 𝑞 + 0,0021976 𝑢𝑥 − 0.0558953 𝑤

+ (4,42352 x 10−9) 𝜃 + 2,03804 𝜂  )

+
−0,323397

4,987977
(−4,56123 𝑞 − 0,0260704 𝑢𝑥

+ 0,196258 𝑤 − 9,73109 𝜃 − 0,323397 𝜂)

+
2,62654

4,987977
(58,1735 𝑞 − 0,214291 𝑢𝑥

− 1,17803 𝑤 − 0,768887 𝜃 + 2,62654 𝜂) 

 

�̇� = 30,5211 𝑞 − 0,11025 𝑢𝑥 − 0,65589 𝑤 + 4,7196699 𝜃 +

2,00495 𝜂      (4.14) 

Selanjutnya ditentukan nilai dari �̂� dari persamaan (4.14) dengan nilai 

�̇� = 0. 

 

30,5211 𝑞 − 0,11025 𝑢𝑥 − 0,65589 𝑤 + 4,7196699 𝜃

+ 2,00495 𝜂 = 0 

 

Sehingga diperoleh �̂� sebagai berikut : 

 

�̂�  =
30,5211 𝑞 − 0,11025 𝑢𝑥 − 0,65589 𝑤 + 4,7196699 𝜃

−2,00495
  

 

�̂�  = −15,22287 𝑞 + 0,054989 𝑢𝑥 + 0,3271 𝑤 − 2,08467 𝜃

        (4.15) 

Berdasarkan control law yang memenuhi kondisi sliding adalah 

sebagai berikut : 

𝜂 = �̂� − 𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)    (4.16) 

 

Kemudian dilakukan substitusi persamaan (4.15) ke persamaan (4.16). 
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𝜂 = (−15,22287 𝑞 + 0,054989 𝑢𝑥 + 0,3271 𝑤 − 2,08467 𝜃) −

𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)      (4.17) 

 

Selanjutnya dilakukan persamaan (4.17) ke dalam persamaan (4.14). 

 

�̇� = 30,5211 𝑞 − 0,11025 𝑢𝑥 − 0,65589 𝑤 + 4,7196699 𝜃

+ 2,00495 ((−15,22287 𝑞 + 0,054989 𝑢𝑥

+ 0,3271 𝑤 − 2,08467 𝜃) − 𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)) 

 

�̇� = −2,00495 𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)    (4.18) 

Agar memenuhi kondisi sliding , maka : 

 

𝑆�̇� ≤ −𝜂𝑎|𝑆|      (4.19) 

 

Kemudian dirancang nilai K dengan cara mensubstitusikan 

persamaan (4.18) ke dalam persamaan (4.19). 

 

𝑆(−2,00495 𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)) ≤ −𝜂𝑎|𝑆| 
 

(−2,00495 𝐾 𝑆𝑔𝑛(𝑆)) ≤ −
𝜂𝑎|𝑆|

𝑆
 

𝐾 ≥
𝜂𝑎

2,00495 𝑆𝑔𝑛(𝑆)
   

        (4.20) 

 

Jika 𝑆 > 0 maka 𝐾 ≥
𝜂𝑎

2,00495
 dan jika 𝑆 < 0 maka 𝐾 ≥ −

𝜂𝑎

2,00495
 atau bisa 

dituliskan sebagai −𝐾 ≤
𝜂𝑎

2,00495
 . Berdasarkan dua pertidaksamaan 

tersebut maka dapat dinyatakan bahwa : 

 

−𝐾 ≤
𝜂𝑎

2,00495
≤ 𝐾 
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|
𝜂𝑎

2,00495
| ≤ 𝐾 

 

𝐾 = 𝑚𝑎𝑘𝑠 |
𝜂𝑎

2,00495
|   (4.21) 

 

Kemudian digunakan suatu boundary layer untuk meminimalkan 

chattering dengan mengubah fungsi signum (sgn) pada persamaan (4.16) 

menjadi fungsi saturasi (sat) , sehingga dapat dinyatakan sebagai berikut: 

𝜂 = �̂� − 𝐾 𝑆𝑎𝑡(
𝑆

𝜙
)   (4.22) 

 

Jika dilakukan substitusi persamaan (4.22) dengan persamaan (4.15) dan 

(4.21).  

 

𝜂 = −15,22287 𝑞 + 0,054989 𝑢𝑥 + 0,3271 𝑤 − 2,08467 𝜃 −

𝑚𝑎𝑘𝑠 |
𝜂𝑎

2,00495
|  𝑆𝑎𝑡(

𝑆

𝜙
)      (4.23) 

 

Jadi, persamaan (4.23) merupakan persamaan kontrol SMC untuk sistem 

gerak longitudinal pesawat. 

 

Kemudian, dilakukan simulasi dengan mengimplementasikan 

persamaan (4.23) pada Simulink Matlab dengan desain diagram blok 

sebagai berikut : 
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Gambar 4 3 Diagram Blok Gerak Longitudinal Dengan Kontrol 

FSMC 

 
Gambar 4 4 Diagram Blok Subsistem Kontrol SMC 

4.4 Perancangan Kendali Gerak Longitudinal Pesawat Dengan 

FSMC 

Pada bagian ini akan dirancang pengendali FSMC untuk sistem 

gerak longitudinal pesawat. Pengendali dengan FSMC diperlukan variabel 

input 𝑆𝑝 dan 𝑑 dari Sliding Mode Control , sehingga diperlukan fungsi 
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switching yang sama seperti pada perancangan pengendali SMC yang 

dinyatakan dalam persamaan (4.12).  

 Nilai maksimal variabel input 𝑆𝑝 dan 𝑑 dapat dicari dengan 

menggunakan persamaan (2.12) dan (2.13) dimana nilai error yang 

dimasukkan merupakan nilai error maksimal dari masing-masing variabel 

keadaan yang berpengaruh pada kontrol yang dirancang, sehingga 

didapatkan : 

𝑆𝑝 =
|𝑆|

√1 + 𝜆2
 

    =
|𝑒𝑟|

√1 + 𝜆2
 

 =
|
2,03804
4,987977

(0,825) +
−0,323397
4,987977

(150) +
2,62654
4,987977

(30)|

√1 + 102
 

 =
133,927

√101
 

 = 13,326 

 

𝑑 = √|𝑒𝑟|
2 − 𝑆𝑝2 

= √|
2,03804

4,987977
(0,825) +

−0,323397

4,987977
(150) +

2,62654

4,987977
(30)|

2

− 13,3262 

= 133,26 

 

Setelah mendapatkan nilai input 𝑆𝑝 dan 𝑑 seperti tersebut diatas, 

maka didapatkan interval berupa keanggotaan 𝑆𝑝 dan 𝑑 sebagai berikut : 

𝑆𝑝 ∈ [−13,326     13,326] 

𝑑   ∈ [0                    133,26] 
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Range 𝑆𝑝 dan 𝑑 selanjutnya digunakan untuk mendesain fuzzy dengan 

fungsi keanggotaan  𝑆𝑝 dan 𝑑 dengan menggunakan fuzzy logic design 

pada Matlab. 

 

 

Gambar 4 5 Fungsi Keanggotaan Sp 

 

Gambar 4 6 Fungsi Keanggotaan d 

Selanjutnya adalah mengimplementasikan rancangan fuzzy pada 

diagram blok Simulink Matlab dimana desain diagram blok perancangan 

autopilot dengan FSMC adalah sebagai berikut : 
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Gambar 4 7 Diagram Blok Gerak Longitudinal Dengan FSMC 

 

Gambar 4 8 Diagram Blok Subsistem Kontrol FSMC 

4.5 Simulasi dan Analisa Hasil Desain Autopilot 

4.5.1  Simulasi Model Gerak Longitudinal 

Setelah dibentuk diagram blok seperti pada gambar (4.1) dan (4.2) 

, maka dengan menggunakan Simulink Matlab disimulasikan model gerak 

longitudinal pesawat. 
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Gambar 4 9 Grafik Pitch Rate 

 

Gambar 4 10 Grafik Kecepatan Searah Sumbu x 
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Gambar 4 11 Grafik Kecepatan Searah Sumbu z 

 

Gambar 4 12 Grafik Sudut Pitch Tanpa Kontrol 

 Pada gambar (4.9 – 4.12) terlihat bahwa pitch rate, kecepatan 

searah sumbu x, kecepatan searah sumbu z dan sudut pitch membutuhkan 

waktu cukup lama untuk stabil dan memiliki nilai osilasi yang cukup 

besar.  
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4.5.2 Simulasi Model Gerak Longitudinal Dengan SMC 

Berdasarkan simulasi yang dilakukan melalui implementasi 

diagram blok pada gambar (4.3) mendapatkan hasil grafik seperti berikut 

: 

 

Gambar 4 13 Grafik Pitch Rate Dengan SMC 

 

Gambar 4 14 Grafik Kecepatan Searah Sumbu x Dengan SMC 
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Gambar 4 15 Grafik Kecepatan Searah Sumbu z Dengan SMC 

 

Gambar 4 16 Grafik Sudut Pitch Dengan SMC 

Pada gambar (4.13) terlihat bahwa grafik pitch rate mengalami 

osilasi yang cukup kecil dan stabil pada detik ke-50. Nilai overshot turun 

dari 0,7914 menjadi 0,1. Selain itu kontrol SMC memperbaiki error pitch 

rate sampai 99,975% dilihat dari respon sistem tanpa kontrol. 

 Kecepatan searah sumbu x yang ditunjukkan oleh gambar (4.14) 

masih jauh dari kesetimbangannya namun error sistem turun hingga 

98,331%, begitupun dengan kecepatan searah sumbu z yang ditunjukkan 

oleh gambar (4.16) dimana error sistem berkurang sebesar 98,289%. 
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Sedangkan pada gambar (4.16) yang menunjukkan grafik sudut pitch 

terlihat bahwa osilasi mengecil dari pada ketika sebelum diberi kontrol. 

Pada sistem ini terjadi perubahan error hingga mencapai 98,814% dari 

sebelum diberi kontrol SMC. 

4.5.3 Simulasi Model Gerak Longitudinal Dengan FSMC 

Berdasarkan simulasi yang dilakukan melalui implementasi 

diagram blok pada gambar (4.7) mendapatkan hasil grafik seperti berikut: 

 

Gambar 4 17 Grafik Pitch Rate Dengan FSMC 

 

Gambar 4 18 Grafik Kecepatan Searah Sumbu x Dengan FSMC 
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Gambar 4 19 Grafik Kecepatan Searah Sumbu z Dengan FSMC 

 

Gambar 4 20 Grafik Sudut Pitch Dengan FSMC 

Pada gambar (4.17) terlihat bahwa osilasi pitch rate masih terjadi 

tetapi lebih kecil dari pada ketika tanpa kontrol. Pitch rate disini terlihat 

membutuhkan waktu lebih lama untuk stabil dibandingkan dengan ketika 

diberikan kontrol SMC. Sedangkan FSMC dalam kecepatan searah sumbu 

x memperbaiki nilai overshoot hingga pada nilai 6,185. Sedangkan 

kecepatan searah sumbu z yang ditunjukkan oleh gambar (4.19) terlihat 

bahwa nilai overshoot turun menjadi 1,45. Sudut pitch yang ditunjukkan 

pada gambar (4.20) mengalami overshoot yang sedikit lebih besar 
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daripada ketika mendapat kontrol SMC yaitu 0,14. Secara keseluruhan, 

FSMC memperbaiki error pada masing-masing respon sistem hingga 

mencapai 99% dari respon sistem tanpa kontrol yang telah disimulasikan 

sebelumnya.  

4.5.4 Perbandingan Performansi Kontrol SMC dan FSMC Pada 

Gerak Longitudinal Pesawat 

Setelah melakukan simulasi sistem dengan memberikan kontrol 

SMC dan FSMC, selanjutnya akan dilakukan perbandingan dari metode 

kontrol yang diberikan kepada sistem gerak longitudinal pesawat ini 

dengan tujuan untuk mengetahui bagaimana performa sistem ketika 

diberikan masing-masing metode kontrol tersebut. 

 

Gambar 4 21 Grafik Pitch Rate Dengan SMC dan FSMC 

 Pada gambar (4.21) terlihat sistem memberikan respon terhadap 

kontrol SMC dan FSMC yang hampir sama, terlihat perbedaan di 100 

detik pertama dimana masih ada osilasi yang terjadi walaupun dengan 

nilai yang kecil. Jika dilihat dari error-nya, kontrol SMC memiliki nilai 

error yang lebih kecil yaitu 0,00000548429 sedangkan kontrol FSMC 

memiliki error 0,000185.  
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Tabel 4 1 Spesifikasi Respon Pitch Rate 

Spesifikasi SMC FSMC 

Overshoot 0,1 0,1 

Error 5,48E-06 0,000185 

 

 
Gambar 4 22 Grafik Kecepatan Searah Sumbu x Dengan SMC dan 

FSMC 

 
 Pada gambar (4.22) yang merupakan respon sistem gerak 

longitudinal pesawat ketika diberikan kontrol SMC dan FSMC. Terlihat 

bahwa respon sistem atas kontrol SMC stabil namun belum menuju titik 

kesetimbangannya dan memiliki nilai overshoot 21,2 sedangkan ketika 

diberi kontrol FSMC , sistem stabil menuju nilai kesetimbangannya 

dengan osilasi yang cukup kecil di 100 detik pertama. Nilai overshoot-nya 

pun lebih kecil yaitu mencapai nilai 6,185. 

Tabel 4 2 Spesifikasi Respon Kecepatan Searah Sumbu x 

Spesifikasi SMC FSMC 

Overshoot 21,2 6,185 

Error 408,387 2,639857 
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Gambar 4 23 Grafik Kecepatan Searah Sumbu z Dengan SMC dan 

FSMC 

 
 Pada gambar (4.23) , sistem memberikan respon yang baik ketika 

diberi kontrol SMC maupun FSMC. Ketika diberi kontrol SMC, sistem 

stabil pada detik ke-100 namun tidak menuju nilai kesetimbangannya. 

Sedangkan ketika diberi kontrol FSMC, sistem stabil mulai stabil pada 

detik ke-150 dan menuju nilai kesetimbangannya. 

Tabel 4 3 Spesifikasi Respon Kecepatan Searah Sumbu z 

Spesifikasi SMC FSMC 

Overshoot 4,05 1,415 

Error 15,01226 0,022132 
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Gambar 4 24 Grafik Sudut Pitch Dengan SMC dan FSMC 

Pada Gambar (4.24) , respon sistem terhadap adanya kontrol SMC 

cukup baik, hanya membutuhkan waktu kurang dari 50 detik untuk stabil, 

berbeda dengan respon sistem terhadap kontrol FSMC yang masih 

mengalami osilasi pada 150 detik pertama. Namun jika dilihat dari nilai 

error, kontrol FSMC memiliki error yang lebih kecil yaitu 0,001406. 

Tabel 4 4 Spesifikasi Respon Sudut Pitch 

Spesifikasi SMC FSMC 

Overshoot 0,1342 0,14 

Error 0,017371 0,001406 
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Tabel 4.5 berikut menunjukkan perbandingan error dari metode 

SMC dan FSMC. 

Tabel 4 5 Perbandingan Error 

  SMC FSMC 

q 5,48E-06 0,000185 

Ux 408,387 2,639857 

w 15,01226 0,022132 

theta 0,017371 0,001406 

 

Sedangkan pada tabel 4.6 berikut ditunjukkan prosentase 

perubahan nilai error metode SMC dengan FSMC. 

Tabel 4 6 Prosentase Perubahan Error 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Dapat dilihat bahwa hasil yang diperoleh dari penerapan metode 

FSMC pada sistem gerak longitudinal pesawat mampu memperbaiki rata-

rata error sampai 0,912% jika dibandingkan dengan respon yang 

ditunjukkan ketika diterapkan metode FSMC pada sistem gerak 

longitudinal yang sama. 

Tabel berikut menunjukkan besar overshoot yang terjadi dalam 

respon sistem atas penerapan metode SMC dan FSMC.  

 

 

  SMC FSMC Selisih 

q 99,975% 99,167% -0,808% 

Ux 98,331% 99,989% 1,658% 

w 98,289% 99,997% 1,708% 

theta 98,814% 99,904% 1,090% 

Rata-Rata 0,912% 
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Tabel 4 7 Prosentase Perubahan Overshoot 

  SMC FSMC Selisih 

q 87,364% 87,364% 0,000% 

Ux 92,506% 97,814% 5,308% 

w 87,630% 95,678% 8,048% 

theta 96,166% 96,000% -0,166% 

Rata-Rata 3,298% 

 

 Dapat dilihat bahwa nilai overshoot yang terjadi pada respon 

sistem atas penerapan SMC sama dengan penerapan FSMC pada pitch 

rate yaitu memiliki prosentase perubahan overshoot sebesar 87,364%. 

Perubahan nilai overshoot pada kecepatan searah sumbu x dan kecepatan 

searah sumbu z menunjukkan nilai yang lebih baik ketika sistem gerak 

longitudinal mendapat kendali FSMC. Namun hal ini berbeda dengan 

hasil yang ditunjukkan oleh sudut pitch dimana perubahan nilai overshoot 

lebih baik ketika mendapatkan kendali SMC. Secara keseluruhan, 

penerapan metode FSMC pada sistem gerak longitudinal pesawat terbang 

mampu memperbaiki osilasi respon hingga mencapai 3,298% lebih baik 

dari pada ketika diterapkan metode SMC. 
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BAB V 

PENUTUP 

 

 Pada bab ini berisi tentang beberapa kesimpulan yang dihasilkan 

berdasarkan penelitian yang telah dilakukan dan saran yang dapat 

digunakan jika penelitian ini dikembangkan. 

5.1 Kesimpulan 

Berdasarkan analisis terhadap hasil perancangan dan simulasi 

yang dilakukan dalam Tugas Akhir ini, diperoleh kesimpulan bahwa : 

1. Fuzzy Sliding Mode Control dapat diterapkan pada perancangan 

sistem autopilot gerak longitudinal pesawat terbang transport 

ringan dengan menentukan fungsi switching dari tracking error. 

Dari fungsi switching tersebut ditentukan variabel Sp dan d yang 

merupakan variabel input pada Fuzzy Logic Control. Selanjutnya 

dilakukan simulasi menggunakan Simulink pada Matlab2013a. 

2. Performansi sistem autopilot dengan memberikan kontrol FSMC 

diperoleh hasil bahwa secara keseluruhan respon dari penerapan 

metode SMC dan FSMC adalah stabil. Respon atas penerapan 

metode SMC pada sistem gerak longitudinal pesawat 

menunjukkan perubahan error dari sistem gerak longitudinal 

tanpa kontrol sebesar 99,975% pada pitch rate , 98,331% pada 

kecepatan searah sumbu x , 98,289% pada kecepatan searah 

sumbu z dan 98,814% pada sudut pitch. Sedangkan ketika sistem 

gerak longitudinal pesawat diterapkan metode FSMC, respon 

sistem menunjukkan perubahan error dari sistem gerak 

longitudinal tanpa kontrol sebesar 99,167% pada pitch rate, 

99,989% pada kecepatan searah sumbu x , 99,997% pada 

kecepatan searah sumbu z dan 99,904% pada sudut pitch.. Secara 

keseluruhan, metode FSMC mampu memperbaiki error respon 

sistem hingga 0,912%  dibandingkan metode SMC . Jika dilihat 
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dari nilai overshoot, penerapan metode FSMC mampu 

memperbaiki nilai overshoot respon sistem hingga rata-rata 

prosentase penurunannya mencapai 3,298% lebih baik jika 

dibandingkan dengan hasil penerapan SMC.  

5.2 Saran 

Adapun saran yang diajukan untuk pengembangan penelitian 

selanjutnya adalah perancangan kendali menggunakan optimasi pada 

metode FSMC untuk mendapatkan respon sistem yang lebih baik dan 

memberikan gangguan yang mempengaruhi sistem.
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LAMPIRAN 

Source Code 

 

1. Uji Sifat Sistem 

%Uji Sifat Sistem 

%Model 

A = [-0.997599 0.0021976 -0.0558953 4.42352e-009 

    -4.56123 -0.0260704 0.196258 -9.73109 

    58.1735 -0.214291 -1.17803 -0.768887 

    1 0 0 0]; 

B = [2.03804 

    -0.323397 

    2.62654 

    0]; 

C = [1 0 0 0 

    0 1 0 0 

    0 0 1 0 

    0 0 0 1]; 

D = [0 

    0 

    0 

    0]; 

  

%Cek Kestabilan Matriks A 

Stabil = eig(A); 

  

%Cek Keterkontrolan 

B1 = B; 

B2 = A*B; 

B3 = A*A*B; 

B4 = A*A*A*B; 

Mc = [B1(:,1) B2(:,1) B3(:,1) B4(:,1)]; 

rankMc = rank(Mc); 
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%Cek Keteramatan 

C1 = C; 

C2 = C*A; 

C3 = C*A*A; 

C4 = C*A*A*A; 

Mo = [C1; C2; C3; C4]; 

rankMo = rank(Mo); 
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