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RINGKASAN

Desain dan Implementasi Controller Proportional Integral Derivative (PID)
untuk Hover pada Quadcopter
Wahyu Ardy Kurniawan, 151910101077; 50 halaman; Jurusan Teknik Mesin

Fakultas Teknik Universitas Jember.

Quadcopter adalah robot terbang yang dapat bergerak dengan
menggunakan empat buah propeller dimana setiap propeller dihubungkan pada
sebuah motor. Quadcopter memiliki permasalahan yang terletak pada kalibrasi
bobot dan ukuran dimensinya. Kalibrasi dapat dilakukan dengan mengatur nilai
Propotional Derivative Integral (PID) pada sistem kontrolnya.

Metode yang digunakan pada penelitian ini dalah simulasi menggunakan
simulink pada software MATLAB. Peneliti mencari nilai optimum dari setiap
dimensi quadcopter berdasarkan variasi dimensi 300 mm, 350 mm, 400 mm.
Masukan sudut (15° 30°, 45°) dan ketinggian (3 meter, 4 meter, 5 meter) akan
memberikan hasil berupa grafik kolerasi terhadap waktu.

Hasil penelitian untuk Sudut pitch (¢) (15° 30 °, 45°) memberikan nilai
optimum pada saat sudut 45° , dengan nilai Kp = 330, Ki = 0, Kd = 60
menghasilkan respon dengan settling time (Ts) = 1,54 detik dan steady state (SS)
= 2,6 detik dengan panjang lengan quadcopter 400 mm. Untuk variasi sudut roll
(15°, 30 °, 45°) memberikan nilai optimum pada sudut 30 °, dengan nilai Kp = 245,
Ki = 0, Kd = 47 menghasilkan respon dengan settling time (Ts) =1,57 detik dan
steady state (SS) = 2,65 detik dengan panjang lengan 300 mm. Untuk variasi
sudut yaw (15°, 30 °, 45°) memberikan nilai optimum pada sudut 30 °, dengan nilai
Kp = 75, Ki = 0, Kd = 55 menghasilkan respon dengan settling time (Ts) = 1,6
detik dan steady state (SS) = 2,72 detik dengan panjang lengan 300 mm. Respon
ketinggian memberikan nilai optimum ketika nilai Kp = 155, Ki = 45, Kd = 10
menghasilkan respon settling time (Ts) = 1,78 detik pada ketinggian 5 meter dan

overshoot sebesar 0,83 % panjang lengan quadcopter 300 mm.
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SUMMARY

Design and Implementation Of Integral Derivative (PID) Proportional
Controller for Hover in Quadcopter
Wahyu Ardy Kurniawan, 151910101077; 50 pages; Department of Mechanical

Engineering, Faculty of Engineering, University of Jember.

Quadcopter is a flying robot that can move using four propellers where
each propeller is connected to a motor. Quadcopter has a problem that lies in the
calibration of the weight and size dimensions. Calibration can be done by
adjusting the value of Propotional Derivative Integral (PID) in the control system.

The method used in this study is a simulation using simulink on MATLAB
software. Researchers searched for the optimum value of each quadcopter
dimension based on variations in the dimensions of 300 mm, 350 mm, 400 mm.
Input angles (15° 30° 45° and altitude (3 meters, 4 meters, 5 meters) will give
the results in the form of a graph of correlation with time.

The results of the study for the pitch pitch (¢) (15°, 30°, 45°) provide the
optimum value at an angle of 450, with a value of Kp = 330, Ki = 0, Kd = 60
resulting in a response with a settling time (Ts) = 1.54 seconds and steady state
(SS) = 2.6 seconds with a quadcopter arm length of 400 mm. For variations in
roll angles (15°, 30° 45°) give an optimum value at an angle of 300, with a value
of Kp = 245, Ki = 0, Kd = 47 produces a response with settling time (Ts) = 1.57
seconds and steady state (SS) = 2.65 seconds with an arm length of 300 mm. For
variations in the yaw angle (15°, 30° 45°) gives the optimum value at an angle of
30 o, with values Kp = 75, Ki = 0, Kd = 55 produces a response with settling time
(Ts) = 1.6 seconds and steady state (SS) = 2.72 seconds with an arm length of 300
mm. The height response gives the optimum value when Kp = 155, Ki = 45, Kd =
10 results in settling time (Ts) = 1.78 seconds response at 5 meters height and

overshoot of 0.83% of the length of the 300 mm quadcopter arm.
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BAB 1. PENDAHULUAN

1.1 Latar Belakang

Unmanned Aerial Vehicle (UAV) adalah kendaraan tanpa awak yang
mempunyai kemampuan beroperasi tanpa dikendalikan oleh pilot. Aplikasi UAV
dapat diimplementasikan untuk kebutuhan survey, patroli, deteksi tambang
mineral, riset dan fotografi. Oleh karena itu, UAV dapat digunakan pada misi
tertentu tanpa membahayakan pilot atau manusia. UAV diklasifikasikan menjadi
dua vyaitu fixed wing dan rotary wing. Rotary wing adalah helikopter, tricopter,
quadcopter, dan multirotor merupakan contoh dari aplikasi rotary wing
(Valavanis dan Vachtsevanos, 2015).

Quadcopter adalah robot terbang yang dapat bergerak dengan menggunakan
empat buah propeller dimana setiap propeller dihubungkan pada sebuah motor.
Propeller yang berputar dapat menyebabkan osilasi di udara sehingga quadcopter
dapat melakukan take off dan landing secara vertikal atau yang disebut Vertical
Take-off and landing (VTOL). Quadcopter dapat melakukan take-off pada tempat
sempit dibandingkan dengan pesawat fixed wing, sehingga diperlukan kestabilan
yang baik dan gerakan yang lincah. Sistem kendali quadcopter digerakkan
dengan flight control dan remote control (Andria dkk, 2014).

Quadcopter memiliki permasalahan yang terletak pada kalibrasi bobot dan
ukuran dimensinya. Kalibrasi dapat dilakukan dengan mengatur nilai Propotional
Derivative Integral (PID) pada sistem kontrolnya. Analisis dan simulasi yang
presisi menggunakan software MATLAB akan memberikan kinerja yang baik
pada kendali quadcopter (Subrata dkk, 2017)

Kestabilan quadcopter merupakan karakteristik yang harus dipenuhi sebagai
UAV. Osilasi ketika bergerak di udara menyebabkan gangguan pada kondisi take-
off dan landing. Dimensi dari quadcopter mempengaruhi kestabilan, maka perlu
dilakukan upaya untuk menyesuaikan program terhadap dimensi quadcopter.
Pemodelan dan simulasi terus diteliti dan dikembangkan untuk memperoleh

spesifikasi quadcopter yang sempurna (Priambodo, 2014).
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Subrata (2017) meneliti gerakan pitch dan roll pada quadcopter
menggunakan PID. Metode yang digunakan merancang gerakan tersebut dan
memodelkan persamaan matematikanya kemudian di-input menggunakan
software MATLAB. Tujuan penelitian tersebut untuk mengembalikan gerak sudut
pitch dan roll yang diperoleh akibat dorongan quadcopter saat bergerak.
Koefisien pengendali PID yang dirancang tanpa filter mampu mengembalikan
kondisi sudut pitch dan roll ketika diberi gangguan dari luar pada detik ke-3,5
hingga 4,5.

Latif dan Budiarto (2014) meneliti sistem autonomous quadcopter. Metode
yang digunakan untuk pengujian sensor accelerometer dan sensor gyroscope.
Sensor accelerometer digunakan untuk mengetahui bagaimana respon quadcopter
terhadap kemringan yang diberikan. Pengujian menggunakan sensor gyroscope
untuk mengetahui respon dari sensor dengan mengubah ke posisi berbagai arah.
Kesimpulan yang diperoleh dari pengujian rentang nilai sensor gyroscope dengan
kemiringan sudut O hingga 180 adalah 67 sampai 101 dan hasil dari pengujian
pada kecepatan, keempat motor memiliki selisih maksimal 2.

Andria, dkk., (2014) mendisain Linear Quadratic Tracking (LQC) untuk
pendaratan vertikal pada quadcopter. Metode yang digunakan adalah
menyelaraskan persamaan LQC dengan kontrol PID sesuai dengan masukan jalur
baik saat terbang tinggi maupun rotasi. Quadcopter tidak dapat merespon dan
lepas landas sebelum diberikan kontroler, tetapi setelah diberi masukan LQT dan
PID saat terbang dengan ketinggian Z dan sudut pitch, yaw, dan roll respon
quadcopter menjadi lebih baik dan dapat melakukan landas vertikal dengan baik.

Berdasarkan penelitian yang pernah dilakukan sebelumnya, maka diperoleh
beberapa data dan referensi pendukung untuk merancang sebuah sistem kontrol
guadcopter dengan menggunakan software MATLAB. Peneliti ingin membantu
menghemat biaya dan waktu pada saat melakukan kalibrasi quadcopter yang akan

diterbangkan.
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1.2 Rumusan Masalah
Berdasarkan latar belakang di atas diperoleh rumusan masalah sebagai

berikut:

a. Bagaimana cara memperoleh nilai optimum pada sistem kontrol
quadcopter?

b. Bagaimana cara memperoleh nilai optimum pada respon ketinggian
quadcopter?

1.3 Tujuan Penelitian
Tujuan dari penelitian ini sebagai berikut:

a.  Untuk memperoleh nilai optimum pada sistem kontrol quadcopter?

b.  Untuk memperoleh nilai optimum pada respon ketinggian quadcopter?

1.4 Manfaat Peneletian
Manfaat dari penelitian ini sebagai berikut:

a.  Memberikan pengetahuan tentang simulasi quadcopter menggunakan PID.

b.  Mengembangkan UAV sebagai alat bantu bidang militer, penginderaan
jauh, pertanian, pemasaran, medis, dan industri.

1.5 Batasan Masalah
Batasan masalah penelitian ini sebagai berikut:

a.  Waktu operasi terbang quadcopter tidak lebih dari 10 menit;

b.  Tidak membahas efisiensi quadcopter;

c.  Sensor pada quadcopter belum diaktifkan;

d.  Analisa kestabilan quadcopter menggunakan sistem kontrol Proportional
Integral Derivative;

e.  Pada saat simulasi dianggap tanpa adanya gangguan dari internal (software)

dan eksternal atau kondisi sekitar.
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BAB 2. TINJAUAN PUSTAKA

2.1 Pengertian Quadcopter

Quadcopter juga disebut quadrotor adalah helikopter yang digerakkan
dengan empat motor dan setiap motor dipasang satu baling-baling. Quadcopter
disebut juga rotor craft yaitu robot terbang yang tidak memakai sayap (Kardono
dkk, 2012). Quadcopter digerakkan dengan empat motor, dua motor di depan dan
dua motor di belakang. Perputaran motor berbeda ada yang searah jarum jam dan
berlawan arah jarum jam. Motor (a) dan (c) berputar searah jarum jam, sedangkan
motor (b) dan motor (d) berputar berlawanan arah jarum jam seperti dijelaskan
pada Gambar 2.1.

Belakang
c.

a)Berputar searah jarum jam; b) Berputar berlawanan arah jarum jam; c) Berputar
searah jarum jam; d) Berputar belawanan arah jarum jam; x, y, z) momen inersia
pada quadcopter

Gambar 2.1 Perputaran baling-baling pada quadcopter (Elkholy, 2014)

Pada quadcopter, konfigurasi yang sering digunakan adalah frame body
tipe X. Gerak dasar penerbangan di udara quadcopter adalah hovering. Gerak
hover ketika kecepatan keempat motor sama besar besarnya. Quadcopter bergerak
maju, maka perputaran dua motor belakang lebih besar dari pada motor depan.

Pada saat quadcopter bergerak ke belakang, maka putaran motor depan lebih
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besar daripada motor belakang. Gaya dorong yang dihasilkan ke empat motor dan
propeller dapat menggerakkan quadcopter maju, mundur, ke samping, memutar,
dan ke bawah. Gambar 2.2 adalah ilustrasi pergerakan dari ke empat motor dan
propeller.

High Speed Loy Spaed

a) Gerak ke belakang; b) gerak ke depan; c) gerak ke samping kanan; d)
gerak ke samping Kiri: e) gerak yaw ke kanan: f) gerak yaw ke kiri; g) gerak ke
atas; h) gerak ke bawah

Gambar 2.2 Pergerakan quadcopter berdasarkan kecepatan motor (Lema, 2016)

Gerakan yang kedua adalah gerakan roll yang berubah sudut pada sumbu
X. Gerakan yang ketiga adalah gerakan pitch yaitu gerakan yang berubah sudut
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pada sumbu Y. Gerakan keempat yaitu gerakan yaw gerakan yang dihasilkan oleh
dua motor yang berputar lebih cepat, misal untuk gerak yaw ke kanan maka motor
2 dan 4 dan ketika bergerak ke kiri maka motor 1 dan 3 berputar lebih cepat
(Priambodo et al. 2017). Skema gerakan dijelaskan pada Gambar 2.2.

Dalam perancangan quadcopter menggunakan komponen yang
mendukung, ada beberapa komponen penyusun yaitu frame, brushless motor,
propeller, baterai, electric speed controler (ESC), baterai, radio receiver, dan
flight control.

a. Kerangka (Frame)

Frame salah satu komponen penting pada quadcopter berfungsi sebagai
tempat meletakkan komponen yang lain. Frame memuat komponen seperti:
baterai, electric speed control (ESC), motor brushless, flight control, propeller,
dll. Frame quadcopter memiliki standar dimensi, yaitu (250 mm < D <500 mm).
Frame yang baik mampu mengurangi getaran yang berasal dari motor. Bahan
yang sering digunakan untuk pembuatan frame yaitu: alumunium, carbon fiber,
PCB double layer, dan kayu. Struktur yang dibutuhkan untuk frame adalah
bersifat kuat dan ringan, bingkai harus agak lebar agar dapat dimuat sebagai

peletakan komponen elektronik kurang lebih bentuknya seperti Gambar 2.3.

Gambar 2.3 Frame quadcopter (Dryden dan Barbaccia, 2014)
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b.  Brushless Motor

Motor Brushless sama seperti motor DC normal yang berputar digerakkan
kumparan dan magnet. Kecepatan motor atau rating tergantung pada besar KV-
nya. Besarnya KV tergantung dari rotation per minutes (RPM) x nilai besarnya
Volt (Dryden dan Barbaccia, 2014). Putaran motor menggerakan baling-baling
sehingga timbul thrust yang mampu membuat quadcopter terbang. Pada

penelitian ini, motor yang digunakan seperti Gambar 2.4.

Gambar 2.4 NTM 100Kv Motor (Dryden dan Barbaccia, 2014)

c.  Propeller

Propeller adalah komponen yang dapat membuat quadcopter terbang karena
gaya yang dihasilkan dari putaran motor. Bentuk propeller seperti pada Gambar
2.5. Propeller banyak dibuat dari plastik dan carbon fiber. Ukuran ropeller diukur
dengan diameter dikali pitch. Pitch propeller diukur pada saat berapa perpindahan
yang dihasilkan pada saat propeller berputar satu revolusi. Pemilihan propeller
yang tepat penting untuk menghasilkan daya dorong dan tidak menyebabkan

motor overheating (Dryden dan Barbaccia, 2014).

Gambar 2.5 9x4.7 Carbon Fiber Props (Dryden dan Barbaccia, 2014)
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d.  Electric Speed Control (ESC)

Quadcopter digerakkan empat motor, setiap motor dibutuhkan pengontrol
kecepatan agar tidak overheating saat dioperasikan. Pengendali kecepatan
elektronik ini atau electric speed control (ESC) menerima sinyal dalam bentuk
pulse width modulation (PWM) dan menghasilkan kecepatan motor yang sesuai.
Parameter yang dipilih untuk merancang quadcopter adalah ESC yang mampu
mengantarkan arus yang dibutuhkan motor. Bentuk ESC yang digunakan seperti
Gambar 2.6 .

Gambar 2.6 Afro ESC 20A (Dryden dan Barbaccia, 2014)

e. Baterai

Baterai sebagai penyedia daya untuk semua komponen elektronik dan motor
pada quadcopter. Baterai Lithium Polymer (LiPo) hampir digunakan di dunia
aeromodelling secara keseluruhan, karena mereka memiliki energi spesifik yang
tinggi. Baterai LiPo memiliki kapasitas miliampere per hours (mAh) yang
menunjukkan berapa banyak arus baterai yang keluar dalam satu jam. Baterai juga
memiliki konfigurasi sel, discharge cell, tegangan baterai. Baterai terdiri dari
beberapa sel, setiap sel diragkai seri satu sama yang lain masing-masing memiliki
tegangan sebesar 3,7 volt. Baterai sel terdiri dari 1-7 sel dengan menghubungkan
satu sama lain tegangan baterai menjadi meningkat. Bentuk baterai dapat dilihat

pada Gambar 2.7.
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f. Radio Receiver

Receiver (Rx) ditunjukkan pada Gambar 2.8 berfungsi sebagai penerima
sinyal dari radio dan remote control (RC) transmitter dan diubah menjadi sinyal
kontrol untuk respone yaw, pitch, roll, throttle. Rx yang sering digunakan
berfrekuensi 72 MHz sementara RC menggunakan 2,4 GHz. Rx memiliki empat
saluran tapi juga banyak yang menggunakan saluran tambahan (Dryden dan
Barbaccia, 2014).

Gambar 2.8 Receiver FrSky X8R (Tokopedia, 2018)

g.  Flight Control (FC)

Flight Control (FC) adalah otak dari quadcopter dan menjaga kestabilan dan
keamanan. FC menerima pesan dari Rx dan menggabungkan dengan sensor
ketinggian sehingga diketahui berapa putaran motor yang diperlukan. FC dipilih
sebagai papan pengendali quadcopter dan menggabungkan perangkat lunak
tambahan yang digunakan seperti sensor ataupun servo (Dryden dan Barbaccia,
2014). Bentuk FC yang kami gunakan seperti Gambar 2.9.
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Gambar 2.9 Flight Control SP Racing F3 (Tokopedia, 2018)

2.2 Sistem Kontrol PID

Sistem Kontrol PID terdiri dari tiga buah pengaturan kontrol vyaitu
proportional (P), integral (1), dan devirative (D) dengan masing-masing memiliki
kekurangan dan kelebihan. Dalam penerapannya sistem kontrol PID yang perlu
diatur adalah nilai P, I, dan D agar input program dan output program sesuai.
Untuk merancang sistem kontrol PID perlu dilakukan percobaan dan akan
mengalami beberapa kegagalan (Hartanto dan Prasetyo, 2002).

Quadcopter menghasilkan getaran setiap perpindahannya, jika setelan PID
sesuai dengan perpindahannya getaran tersebut dapat dikontrol. Gain proportional
berpengaruh pada gerak awal quadcopter jika gain proportional terlalu besar
akan terjadi kesalahan dan osilasi yang tinggi yang menyebabkan quadcopter
tidak stabil. Jika gain propotional terlalu rendah maka gerak quadcopter menjadi
lamban dan responnya lama. Koefesien gain integral berpengaruh pada perubahan
sudut dan karenanya mengubah steady state dan koefisien ini berpengaruh
terhadap angin yang tidak teratur. Koefisien gain derivative berguna untuk
mencegah overshoot (Hartanto dan Prasetyo, 2002).

Nilai PID dipengaruhi panjang dan berat dari quadcopter, jika ukurannya
berubah maka nilainya berubah. Perubahan nilai PID mempengaruhi respon dari
quadcopter. PID mempunyai beberapa koefisien antara lain: koefisien

proposional (Kp), integral (K;), dan derivative (Kg) dijelaskan seperti Tabel 2.1.
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Tabel 2.1 Respon PID terhadap perubahan parameter

Tanggapan Loop Rise Time Overshoot Waktu Turun Steady state Error
Tertutup
Proposional (Kp) Menurun Meningkat  Perubahan Kecil Menurun
IntEgral (Ki) Menurun Meningkat ~ Meningkat Hilang
Derivative (Kd)  Perubahan Kecil Menurun Menurun Perubahan Kecil

(Sumber: Hartanto dan Prasetyo, 2002)

Sistem kontrol PID digunakan untuk mengontrol gerakan pitch, yaw dan
roll ketika quadcopter terbang di udara. Setiap ukuran dari quadcopter memiliki
nilai PID yang berbeda disebabkan panjang arm menghasilkan torsi yang berbeda.
Nilai PID juga tergantung pada koefesien drag, sudut, berat dan parameter lainnya
(Luukkonen, 2011).

Simulasi ini bertujuan untuk mengetahui desain dan implementasi kontroler
apakah mampu membuat keluaran gerak rotasi menuju keadaan set point atau
disebut steady state. Parameter keberhasilan kontrol adalah ketika mencapai
kondisi kestabilan tanpa gangguan kurang dari dua detik seperti pada Gambar
2.10.

A Overshoot

lu wut X
: Underdamped Steady-State Error
R\ pwn\ l
A
‘\ \” T |

E ‘—r—( ntically .I.nn|\d
0- .’
o cspons
~70n of \\.Illl‘\'\’
*  Response

I
I
!
/
y

Output Y

v

Gambar 2.10 Pengaruh amplitudo sudut dan ketinggian terhadap waktu
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Keluaran Gambar 2.10 kolerasi sudut dan ketinggian terhadap waktu sebagai berikut:
a.  Time Constan (1)

Time Constan adalah waktu kontsant untuk tahapan awal menghitung
respon PID ketika diberi sudut referensi. Perhitungan time constan dilakukan
dengan mencari nilai 63,2% terhadap respon masukan sudut.

b.  Rise Time (Tg)

Rise time adalah waktu naik ketika respon PID diberi sudut referensi. Waktu
naik dihitung ketika nilai respon terhadap masukan sudut dari 5% - 95%.

c.  Settling Time (Ts)

Settling time adalah waktu ketika respon PID diberi masukan sudut referensi
sampali tidak menemukan nilai error.
d.  Steady state (SS)

Steady state adalah respon PID ketika diberi masukan sudut referensi berada
pada kondisi konstan
e.  Overshoot (OS)

Overshoot adalah respon PID ketika diberi masukan nilainya melebihi batas

Steady state.

2.3 Pemodelan Sistem Quadcopter

Quadcopter jenis multirotor yang mengunnakan 4 motor dan 4 baling-
baling. Jarak anatara ke empat titik motor sama. Perputaran motor saling
berlawanan arah: dua motor berputar searah jarum jam dan dua motor berputar
berlawanan arah jarum jam. Tujuan arah putaran motor yang berbeda adalah
menstabilkan torsi yang diinduksi oleh semua motor. Dua pasang baling-baling
memiliki sudut blade yang berbeda sehingga mendorong ke arah yang sama
(Thomas, 2010).

2.2.1. Kinematika Quadcopter
Pergerakan kinematika quadcopter berdasarkan dua bingkai yaitu body
frame (B-frame) dan earth frame (E-frame). B-frame adalah kerangka tetap dari

quadcopter sedangkan E-frame merupakan sumbu dari quadcopter tersebut. Ini
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adalah gerakan transisi dasar quadcopter berdasarkan sumbu (X, y, z) ke asal B-
frame dan inirtial frame seperti Gambar 2.11.

Inertial Frame

a:

a:

as

Y

a. Body Frame b. Inertia Frame

Gambar 2.11 Gerakan linier Quadcopter (Robin, 2017)

Jarak antara titik pusat dan motor menggambarkan pusat massa r = [X y
z]". Rotasi R dari kerangka frame menggambarkan orientasi quadcopter itu.
Orientasi quadcopter menggunakan sudut roll, pitch, yaw (¢. 6 , y) mewakili
rotasi sumbu X, Y, dan Z. Dengan urutan rotasi roll (), pitch (8), yaw (y),

matriks rotasi yang diturunkan berdasarkan urutan prinsip adalah.

cBcy sPsOcy cPsOcy + sOsy

R=(cOsy sPsOsY + cOcy cPsBsY — cOcYs (2.1)
—s0 sdch cdch
dengan:
R = Matriks Rotas
S=Sin
C=Cos

Matriks R dapat digunakan dalam Persamaan Dinamika dari quadcopter. Untuk
memperoleh informasi tentang kecepatan sudut quadcopter . Selanjutnya untuk

memperoleh kecepatan sudut Persamaan 2.1 disubtitusikan ke dalam ke dalam
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Persamaan Eulern = [cbéfp]T itu dapat diukur frame inersia dan sudut bodi

o=[pqr]". Transformasi yang dibutuhkan sebagai berikut:

®»=Rm (2.2)
Dengan:
1 0 —s0
Rr=10 c® sdcb
0 s® cdch )
® = percepatan sudut (rad/s?)
Rr = Matriks rotasi
Ui = Persamaan Euler

Diasumsikan pada saat hover cos 6 = 1, cos @ = 1 dan sin ¢ = 0, sin 6 = 1 sehingga

dapat disederhanakan menjadi matriks di atas.

2.2.2.Dinamika Quadcopter

Gerak quadcopter dibagi menjadi dua bagian roll (o), pitch (6), yaw (y) dan
translasi ketinggian pada sumbu x dan y. Sistem rotasi selalu diaktifkan dan
sistem ketinggian dinonaktifkan. Hover adalah gerak kestabilan pada saat awal
diterbangkan.
a.  Persamaan Rotasi Gerak

Persamaan gerak rotasi ini diperoleh dari hukum Newton Euler

Jo +oXxJo+ Mg = Mg (2.3)
dengan:
J = Momen Inersia diagonal quadcopter (kg/m?)
® = Kecepatan sudut (rad/s)

Mc  =Momen Gyroscopic karena inersia motor (N.m)
Mg  -Momen pada body quadcopter (N.m)

Persamaan 2.4 diperoleh dari turunan Persamaan 2.2 dan Persamaan 2.3.
Persamaan 2.4 nilai momen yang menghasilkan percepatan angular sehingga
Persamaan rotasi dari gerakan quadcopter dapat ditulis sebagai [2.4]. Momen
gyroscopic dari rotor ada karena efek putaran rotor mencoba menyejajarkan

sumbu rotor sepanjang sumbu Z inersia.
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Jo+oxlo+oxox[00Q]= Mg (2.4)
dengan:
J; - Inersia motor
Q, = Kecepatan relatif motor (rad/s)

b.  Matrix Inersia
Matrix inersia untuk quadcopter adalah matriks diagonal, elemen pusat

diagonal yang merupakan hasil inersia adalah nol karena jarak simetri dari

quadcopter.
Ixx O 0
J=10 Iyy O (2.5)
0 0 Izz

Dimana Iy, lyy, dan 1, adalah momen-momen area dari sumbu quadcopter.

c.  Pergerakan Momen di Quadcopter

Untuk Persamaan 2.4 untuk menghilangkan efek aerodinamis dan momen
yang dihasilkan dari rotor. Sebagai efek dari rotasi ada gaya yang dihasilkan
disebut gaya aerodinamis atau gaya angkat dan momen yang dihasilkan disebut
momen aerodinamis. Persamaan 2.6 dan 2.7 menunjukan gaya Fi dan momen Mi

dihasilkan dari perputaran rotor.

Fi =2 PaCrr’0? (2.6)
M; == PaCpr’?
1 - 2 aCDr Ql (2.7)
dengan:
R = Density udara (kg/m°)
A = Luas blade (m?)
Ct, Cp = Koefesien aerodinamis
Rb = Jari-jari blade (m)

Q = Kecepatan sudut motor (rad/s)
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Gaya dan momen aerodinamis bergantung pada geometri blade dan densitas
udara. Karena untuk kasus quadrotors, ketinggian maksimum terbatas, sehingga
densitas udara dianggap sama atau konstan. Persamaan 2.6 dan 2.7 dapat

disederhanakan menjadi persaman di bawah.
F,= KfQiZ (2.8)
Mi = KyQ? (2.9)

Kt dan Ky adalah konstanta gaya aerodinamis dan momen masing-masing dan i
adalah kecepatan sudut rotor i. Gaya aerodinamis dan konstanta momen dapat
ditentukan secara eksperimental untuk setiap jenis baling-baling.

Identifikasi kekuatan dan momen yang dihasilkan oleh baling-baling,
quadcopter dapat dipelajari ketika pada momen Mg beraksi di quadrotor. Gambar
2.11 menunjukkan kekuatan dan momen bertindak di quadrotor. Setiap rotor
menyebabkan gaya dorong ke atas dan menghasilkan F; sesaat M; dengan arah
berlawanan dengan arah rotasi yang sesuai rotor i.

Momen-momen tentang sumbu x pada kerangka, dengan menganalisa
gaya-gaya pada setiap motor tersebut, F, dikalikan dengan lengan momen |
menghasilkan momen negatif tentang sumbu y, sementara dengan cara yang sama,
F, menghasilkan persamaan matematika dan free body diagram seperti yang
tertera pada Gambar 2.11.
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Gambar 2.11 Pergerakan momen dan gaya quadcopter (Elkholy, 2014)

Momen positif adalah momen total tentang sumbu x dapat dinyatakan
sebagai berikut:

My = -F2| + F4|
= -(Ki3)l + (Kii)!
= IKs (0 - 03) (2.10)

Untuk momen-momen tentang sumbu y rangka tubuh, juga menggunakan
aturan tangan kanan, dorongan motor 1 menghasilkan momen positif,
sementara dorongan motor 3 menghasilkan momen negative tentang

sumbu y. Persamaan momen dapat ditulis sebagai berikut:

My: -F1| - F3|
= -(Kf)l - (K3)!
= IKs (02— 02) (2.11)

Untuk momen pada sumbu z tidak menghasilkan gaya dan momen

beberapa saat. Di sisi lain momen yang disebabkan oleh rotasi motor
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ditulis dalam Persamaan 2.7. Dengan aturan tangan kanan, momen pada

sumbu z dapat dituliskan dalam persamaan sebagai berikut.

MZ = Ml— M2+ Mg— M4
= (Km) - (KmQ3) + (KmQ3) - (Km)
= K (03- 03 + 03 - 03) (2.12)

Dari kombinasi Persamaan (2.10), (2.11), dan (2.12) dalam bentuk

matriks, kita dapatkan.

IKf (9 — 03)
Mg = IKf (Q3- 03) (2.13)
KM (0F — 0 + 0%- 0))

Dimana | panjang arm, yang merupakan jarak antara sumbu rotasi masing-

masing rotor ke asal titik pusat frame terhadap pusat quadcopter.

d.  Persamaan translasi terhadap gerak
Persamaan gerak translasi dari quadcopter menggunakan hukum gaya

Newton 2 dan 3 tehadap titik pusat gravitasi.

0
0
mg

mi + RF; (2.14)

dengan;

R=[x,y,z]": Jarak quadcopter inersia dari pusat frame dan massa
quadcopter (cm)

m : massa (gram)

g : percepatan gravitasi g = 9,81 m/s?

Fs ‘gaya nongravitasional pada quadcopter dalam kerangka (N)
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e.  Gaya non-gravitasi pada quadcopter

Ketika quadcopter dalam orientasi horizontal (tidak mengangkat dan tidak
memutar). Gaya nongravitasi disebabkan yang dihasilkan putaran baling-baling
sesuai Persamaan (2.8). Dengan demikian gaya nongravitasional bekerja pada

quadcopter, Fg, dapat dituliskan sebagai berikut:

0
Fy = 0 (2.15)
—Kr(QF + Q5 + Q3 + 0F)

Dua baris pertama dari vektor gaya Persamaan 2.15 adalah nol karena tidak
ada gaya pada sumbu X dan Y. Baris terakhir hanyalah sebuah pertambahan gaya
dorong yang dihasilkan oleh motor yang memiliki empat baling-baling. Tanda
negatif adalah bukti bahwa dorong ke atas sementara sumbu Z positif dalam frame
mengarah ke bawah. Fg dikalikan dengan matriks rotasi R untuk mengubah gaya
dorong dan bingkai bodi quadcopter menjadi inersia, sehingga Persamaan 2.15

dapat diterapkan dalam pergerakan quadcopter.
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BAB 3. METODOLOGI PENELITIAN

3.1 Metodologi Penelitian

Metode yang digunakan dalam penelitian ini adalah analisis komputasional,

dimana secara garis besar terdiri dari dua tahapan yaitu:

a.
b.

3.2

Pemodelan matematika

Simulasi berbasis komputer menggunakan simulink MATLAB.

Alat dan Bahan

Peralatan yang digunakan untuk menganalisis gerak terbang quadcopter

dengan tipe-X terdiri dari:

a.

Laptop dengan spesifikasi bertikut:

1) Prosesor: Intel(R) Coleron(R) CPU 1500M @ 1.90GHz
2) RAM: 2GB (1,90 usable)

3) Rating: 4,5 Windows experience index

4) Tipe sistem: 64-bit operating system

5) ODD: DVD Sup.MTI Ware nty

6) HDD: 500 GBXT60

Software simulasi menggunakan MATLAB 2009

Variabel Penelitian

Variabel Terikat

Variabel terikat adalah output yang diperoleh dari pengaruh variabel bebas.
Variabel terikat pada penelitian ini adalah gerak pitch (Sumbu X dan Sumbu
Z) roll (Sumbu Y dan Sumbu Z), yaw (Sumbu X dan Sumbu Y), dan hover
(sumbu z).

Variabel Kontrol

Variabel kontrol dalam penelitian ini adalah sudut pitch, roll, dan yaw
masing-masing (15°, 30°, 45°) serta ketinggian (3 m, 4 m, 5 m) (Lukmana,
2011).

20


http://repository.unej.ac.id/
http://repository.unej.ac.id/

21

c.  Variabel Bebas
Variabel bebas adalah variabel yang menjadi faktor utama atau berpengaruh
pada penelitian. Variabel bebas pada penelitian ini adalah panjang lengan

dengan rincian sebagai berikut.

(a) (b) (c)
(@ D =300 mm; (b) D =350 mm;(c) D=400mm
Gambar 3.1 Panjang lengan pada quadcopter

3.4 Prosedur Penelitian
Prosedur penelitian yang dilakukan sebagai berikut:

a.  Studi Literatur
Studi Literatur yang yang dijadikan pedoman diambil dari berbagai artikel
ilmiah, buku, dan penelitian sebelumnya yang berkaitan dengan sistem
kontrol pada quadcopter.

b.  Simulasi dengan software MATLAB
1) Berikut langkah-langkah menggunakan m-file:
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a) Klik lcon MATLAB

b) Kemudian klik m-file

M2 Pef2

»
*

&

o
&

i

w
&

(X
e i e o

"B B RIE.AFE

o @ie 1 1® 12

e = jo [ iiEi=im

| o T TR T (|

@ ne = 1 .
% j2 e e

CHEN R P
° e @ |3 e 1O i ik

g
o
[
a

AL e —

Gambar 3.2 Icon MATLAB pada dekstop

-— | L= O
AMB9 0 WO E @ CumentDirectory: CiPrograen Files (elMATLAR RIS - @
Sl New 1a-Fae Jiow s Add ﬂ\b\diNm 7 e N 1 I "
T A — - - ~<EE5 Dl ORISR
D Hew to MATLAS Wotch s Videg, see Do orread fisting Sareg, BECELLY BET TR
5 - Hame + Value M

e 50 v 08 O B4 R
Gambar 3.3 Windows m-file

Input hasil parameter ke dalam m-file

= o - e e
Fle E6t Tet Bo Cel Took Debug Dediop Window Help - E wax
DEMERe2 |90 - Ak -ADRRN RS o - BEOnE=0

-

1~ global dc Ix iy 1s b d 1 m g Eps Bds xiz Xpp Kdp Kpc Edc Fpps Fdpa 14F PUidF Thecads Faidf scime phivims hecacine psivise Zinic Phiinic Thetaisic Pailnic Uew

-
£ Rap = 6D;
ke
ks

Gambar 3.4 Input parameter

22


http://repository.unej.ac.id/
http://repository.unej.ac.id/

d) Save dan run

e for Ter G e Tows Debug Deieop Help - x
DEM B0 (4T-Ae LR -ERARNE BA sk e - A EDES0

L] 1 | x ok |0
i

Gambar 3.5 Tampilan m-file pada MATLAB

2) Berikut langkah-langkah menggunakan simulink:
a) Klik lcon MATLAB
L) 7

1 |3 e 1O [N ik
2 {

% i il
2 12 1

e @i e @0
CRE

U
g

e = je piiEiiEi®

° m HE |= i® 1k 1D «

8% [i® > 4> i@ e

® e
@
&)
’

Gambar 3.6 lcon MATLAB pada dekstop laptop

b) Klik windows start

Pt B Dabug Paalel Doises e
SEIFLY XY T Cument Birctary, C\Pragran Fbes pENMATLAR RIS B=[)
P
y A — ________-°~~Ru il —
s MATLAB? Watch i iz, e Ol BECELLY BE e
Nome e [P

Sor € e@ Wlep__ - e
Gambar 3.7 lambang start pada MATLAB
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c) Pilih simulink kemudian Kklik Library Browser.

=5

M9 0| WA B | @ CunentDirctnry| C\Pragren Foes GMATLAIR01S:

waspace o x
pECELLY Be
e P

ot

B CEEH L EYNES

']
P77
-

FilEE
HERE-

fErOOEOELECQ LR E

Stecnnics

b,

® 20 » € e O W e —

——— e g
Gambar 3.8 Windows simulink MATLAB

d) Setelah masuk windows klik Library Browser,/

-
5

ITI—= b4
3 N i =
::v-v:::wmnn )
BEe-=- 0 » € & O[7 ["W[4] - L oamen

Gambar 3.9 Library Browser untuk merangkai persamaan pada MATLAB
e) KiIik Save (Ctrl + S) dan run

Ble 20 » ¢ & O [W[4] . e e |
Gambar 3.10 Tampilan sub-menu simulink pada MATLAB
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c.  Analisis hasil penelitian
Hasil dari M-file dan simulink akan menghasilkan grafik respon sudut
terhadap waktu sebagai berikut:
1) Sudut pitch (¢)
2) Sudut roll (6)
3) Sudut yaw (y)
4) Sudut hover (z)
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3.5 Diagram Alur Penelitian
Flowchart penelitian ditunjukkan pada Gambar 3.12 di bawah ini:

v

Studi Literatur dan Perancangan
-

Mendesain Quadcopter

massa, dimensi,konfigurasi
3

ManL'Jfaktur

+

Assemblv
v

Persamaan dvnamic auadconter

A
Pemodelan sistem kendali Pitch, Roll, Yaw, dan Hover

A 4

Simulasi sistem Quadcopter dengan
MATLAB

v

Respon sesuai target
Steady State < 2 detik

Analisa dan Pembahasan

Y
Kesimpulan

A 4

(|  Selesai )

Gambar 3.12 Diagram alir penelitian
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BAB 5. PENUTUP

5.1. Kesimpulan
Kesimpulan dari penelitian desain sistem kontrol quadcopter sebagai
berikut:
a. Nilai optimum yang dihasilkan dari sistem kontrol quadcopter ketika nilai
settling time dan steady state pada gerak pitch, roll, dan yaw menghasilkan nilai
steady state terkecil, sedangkan untuk gerak hover dikatakan optimum ketika nilai
steady state dan overshoot menghasilkan nilai terkecil, dengan rincian sebagai
berikut:
1) Sudut pitch (¢)
Untuk variasi sudut pitch (15° 30 °, 45°) memberikan nilai optimum pada
saat sudut 45° , dengan nilai Kp = 330, Ki = 0, Kd = 60 menghasilkan
respon dengan settling time (Ts) = 1,54 detik dan steady state (SS) = 2,6
detik dengan panjang lengan quadcopter 400 mm.
2) Sudut roll (0)
Untuk variasi sudut roll (15° 30 °, 45°) memberikan nilai optimum pada
sudut 30 °, dengan nilai Kp = 245, Ki = 0, Kd = 47 menghasilkan respon
dengan settling time (Ts) =1,57 detik dan steady state (SS) = 2,65 detik
dengan panjang lengan 300 mm.
3) Sudut yaw ()
Untuk variasi sudut yaw (15° 30 °, 45°) memberikan nilai optimum pada
sudut 30 °, dengan nilai Kp = 75, Ki = 0, Kd = 55 menghasilkan respon
dengan settling time (Ts) = 1,6 detik dan steady state (SS) = 2,72 detik
dengan panjang lengan 300 mm.
b.  Nilai optimum respon ketinggian sebagai berikut:
Respon ketinggian memberikan nilai optimum ketika nilai Kp = 155, Ki =
45, Kd = 10 menghasilkan respon settling time (Ts) = 1,78 detik pada
ketinggian 5 meter dan overshoot sebesar 0,83 % panjang lengan

quadcopter 300 mm.
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5.2. Saran
Saran dari penulis untuk mengembangkan penelitian kedepannya sebagai

berikut:

a.  Memvisualisasikan gambar 3D quadcopter pada saat simulasi.

b.  Meneliti dengan variasi perubahan beban pada quadcopter.

c.  Untuk gerak hover perlu ditinjau kembali dalam keadaan real time, karena
perubahan selisih waktu sangat kecil saat ketinggian berubah.

d.  Memberikan gangguan eksternal misalnya perputaran motor atau aliran
udara.

e.  Membuat alat ukur untuk sistem kontrol pada quadcopter.

f. Mengimplementasikan hasil simulasi quadcopter ke dalam program

software quadcopter.
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Pergerakan Linier Sumbu z ()

F4

F1+F3

mg
cos 8 F3
cos © (F2 + F4)
cos O F1
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maka,

Fz1 =bQ,%cos ¢ cos ©
Fz2 = bQ,%cos ¢ cos ©
Fz3 = bQs%cos ¢ cos ©
Fz4 = bQ,”cos ¢ cos ©

JFz=mZ
Fz1+Fz2 +Fz3+ Fz4 —mg = mZ
mz = —mg + cosdcosOb (U2 + D% + Q3% + 0,2)

, 1 2 2 2 2
Z=—g+coscbc059ab(ﬂl + 0"+ Q37 + Q%)
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Pergerakan Linier Sumbuy (3)

F4

F1+F3

cos ¢ F4
cos ¢ (F1+ F3)
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sin ¢ cos y F1
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sin ¢ cos y F2

sin ¢ cos y F4 E

sin ¢ cos ¢ F3

cos ¢ sin © F1
cos ¢ sin © (F2 + F4)

cos ¢ sin © F3

cos ¢ sin O sin y F1

2
y N _ -
in © sin y F2
- cos ¢ sin O sin y

cos ¢ sin O sin y F4

cos ¢ sin O sin y F3
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(cosd sin O siny —sind)cosd))l(Fl +F24+F34+F4)=m.y
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Pergerakan Linier Sumbu x (%)
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Pergerakan Rotasi Sumbu z ({ Yaw)
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Ly =$0(I, — L) + d(Q;° + Qs — 0;° — 03%)
e ). (L& d
§ =00 (T2) + - @0 + 0,2 0,2 - 05%)
A

z

Pergerakan Rotasi Sumbu y ( © Pitch)
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Pergerakan Rotasi Sumbu x ( ¢ roll)
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