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Abstrak 

Model linier pesawat udara menjadi salah satu komponen penting pada proses perancangan hukum 

kendali terbang pesawat udara. Penyusunan model linier ini relatif memakan waktu yang lama karena 
harus melalui beberapa tahapan, antara lain: ekstraksi data, pengolahan data, dan pembentukan state-

space. Penelitian ini membahas tentang pengembangan sistem pemodelan linier pesawat udara otomatis 

dengan data keluaran perangkat lunak Datcom. Data mentah dari Datcom diekstraksi dan diolah lebih 

lanjut dengan melibatkan metode interpolasi untuk mendapatkan koefisien pada kecepatan dan tinggi 
terbang tertentu dan metode curve-fitting untuk menghitung parameter aerodinamika. Sebelum proses 

curve-fitting, analisis trim dilakukan dengan menggunakan algoritma pattern search untuk mendapatkan 

kondisi trim. Parameter-parameter ini digunakan untuk membentuk matriks state- space. Sistem ini telah 
dibuat dan mampu membentuk model linier dalam waktu 33,825 detik. 

 

Kata Kunci — Model, Linier, Pesawat Udara, State-Space, Sistem Otomatis 

 

Abstract 

The linear model of the aircraft is one of the important components in the aircraft flight control law 

design. The process to obtain this linear model takes a relatively long time because it has to go through 
several stages, including: data extraction, data processing, and state-space formation. This study discusses 

the development of an automatic aircraft linear modeling system with data from the Datcom software output. 

The raw data from Datcom is extracted and further processed involving interpolation methods to obtain 

coefficients at certain flight speeds and altitudes and curve-fitting methods to calculate aerodynamic. 
Before the curve-fitting process, trim analysis is conducted using a pattern search algorithm to get the trim 

condition. These parameters are used to form the state-space matrix. This system has been created and is 

able to form a linear model within 33,825 seconds. 
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1. PENDAHULUAN 
 

Semakin canggihnya teknologi informasi membuat pemodelan sistem menjadi faktor penting di 

berbagai industri. Model yang dimaksud adalah representasi dari sebuah sistem yang digunakan untuk 

meningkatkan kemampuan untuk memahami, memprediksi, dan mengendalikan sistem tersebut [1]. 
Biasanya rancang bangun suatu sistem yang memiliki resiko dan biaya tinggi dibangun dengan pemodelan 

terlebih dahulu. Pemodelan sistem ini juga sering digunakan dalam rancang bangun pesawat udara. 

Dalam rancang bangun pesawat udara, pemodelan mekanika terbang diperlukan untuk melakukan 
prediksi terhadap perilaku pesawat udar. Pemodelan sistem pada rancang bangun pesawat digunakan untuk 

mendukung pengembangan desain karena keterbatasan metode lain. Metode lain yang sering digunakan 

adalah dengan uji terowongan angin dan uji terbang. Kedua metode ini membutuhkan biaya yang sangat 
besar dan memiliki resiko yang tinggi ketika dioperasikan. Dengan melihat perilaku pesawat tersebut, desain 

pesawat udara dapat dievaluasi dan dikembangkan lebih lanjut untuk meningkatkan performa [2]. Model 

yang serupa juga dapat diimplementasikan pada simulator pesawat udara [3]–[5]. Selain itu, salah satu 

implementasi penting dari model pesawat terbang adalah untuk menjadi representasi dari pesawat dalam 
perancangan hukum kendali terbang pesawat. Hal ini merupakan hal yang biasa dilakukan dalam 

perancangan sistem kendali suatu wahana [6]. Model linier pesawat udara digunakan untuk merancang 

sistem kendali terbang pesawat udara[7][8] atau sistem navigasi dan panduan terbang [9]. 

Model linier pesawat udara merupakan hasil linierisasi dari persamaan mekanika terbang non-linier 

pesawat udara. Model linier ini biasanya dinyatakan dalam bentuk state- space. Matriks-matriks pada state-

space ini terbentuk dari koefisien-koefisien aerodinamika pesawat udara yang didapatkan dari tools analisis 
aerodinamika, yaitu Datcom, XFLR5, atau CFD. Proses penyusunan model linier ini membutuhkan waktu 

yang relatif lama karena melalui banyak tahapan, mulai dari ekstraksi data hasil tools analisis aerodinamika, 

proses pengolahan data, hingga pembentukan matriks state-space. Oleh karena itu, dibutuhkan sebuah sistem 

otomatis untuk membentuk model linier (state-space) pesawat udara sehingga model linier didapatkan dalam 
waktu singkat. 

Penelitian ini bertujuan untuk mengembangkan suatu sistem penyusun model linier pesawat udara 

otomatis yang menggunakan basis data hasil keluaran Datcom. Hasil keluaran dari Datcom diekstraksi 
hingga dapat dilakukan analisis curve-fitting. Analisis ini akan menghasilkan parameter-parameter 

aerodinamika yang diperlukan untuk melakukan pembentukan model linier pesawat udara dalam bentuk 

state-space. Paper ini terdiri dari empat bagian utama, yaitu pendahuluan yang membahas tentang latar 

belakang masalah dan garis besar solusi untuk menyelesaikan permasalahan tersebut. Bagian kedua 
menjelaskan tentang metode yang digunakan untuk menyelesaikan masalah, kemudian dilanjutkan dengan 

bagian hasil dan pembahasan. Paper ini diakhiri dengan bagian kesimpulan dan saran. 

 
 

2. METODE PENELITIAN 

 

2.1. Sumber Data 

Penelitian ini menggunakan data output dari analisis Datcom (.OUT). Datcom adalah salah satu tools 

untuk melakukan analisis aerodinamika pesawat udara. Datcom menghasilkan data berupa koefisien 

aerodinamika, yaitu koefisien kestabilan statik dan dinamik pada matra longitudinal dan lateral-direksiona  
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[10]. Datcom merupakan tool yang digunakan untuk melakukan estimasi koefisien aerodinamika dengan 

cepat dan ekonomis [11]. Penelitian ini menggunakan lima jenis keluaran Datcom, yaitu hasil analisis 

konfigurasi penuh, hasil analisis bidang kendali elevator, hasil analisis bidang kendali aileron, dan hasil 
analisis rudder (simetris dan asimetris). Salah satu contoh hasil keluaran Datcom yang digunakan dalam 

penelitian ini ditunjukkan pada Gambar 1. File ini merupakan file teks yang akan dibaca dengan program 

ekstraksi. 

 
Gambar 1. Contoh Output Datcom 

 

2.2. Analisis Trim 

Analisis trim dilakukan untuk melakukan penyaringan terhadap nilai-nilai koefisien kestabilan statik 

dan dinamik berdasarkan ketinggian dan kecepatan masing-masing serta besarnya nilai sudut serang ketika 

kondisi trim. Analisis trim yang akan dibahas di sini meliputi persamaan trim dan metode penyelesaiannya. 

 
2.2.1. Persamaan Trim 

Kondisi trim pesawat udara untuk terbang lurus stasioner simetrik dapat ditentukan dengan 

menerapkan Hukum I Newton sehingga menghasilkan persamaan sebagai berikut: 

 

Dengan 𝑊 adalah berat pesawat udara (𝑁), 𝛾 adalah sudut lintas terbang (𝑟𝑎𝑑), 𝜌 adalah massa jenis 

udara (𝑘𝑔/𝑚3), 𝑉 adalah kecepatan terbang (𝑚/𝑠), 𝑆 adalah luas referensi sayap (𝑚2), 𝐶𝑇 adalah koefisien 

thrust, 𝑖𝑇 adalah sudut pasang engine (𝑟𝑎𝑑), 𝑑𝑇 adalah jarak antara titik tangkap thrust dan titik pusat 

gravitasi, 𝑐̅ adalah mean aerodynamic chord (𝑚), 𝛼 adalah sudut serang pesawat (𝑟𝑎𝑑), 𝛿𝑒 adalah defleksi  
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elevator (𝑟𝑎𝑑), 𝐶𝐿𝑠 adalah koefisien gaya angkat statik, 𝐶𝐷𝑠  adalah koefisien gaya hambat static, 𝐶𝑚𝑠   

adalah koefisien  momen pitch statik, 𝐶𝐷r.t.𝛿𝑒 adalah perubahan koefisien gaya hambat terhadap 

defleksi elevator, 𝐶𝐿r.t.𝛿𝑒  adalah perubahan koefisien gaya angkat terhadap defleksi elevator, dan 𝐶mr.t.𝛿𝑒 

adalah perubahan koefisien momen pitch terhadap defleksi elevator. 

Dari Persamaan (1), (2), dan (3) jika diasumsikan pesawat terbang trim pada kondisi steady, straight, 
dan level, maka 𝛾 = 0 dan variabel dengan yang tidak diketahui berjumlah tiga, yaitu 𝛼, 𝛿𝑒, dan 𝐶𝑇. Supaya 

variabel yang tidak diketahui berjumlah dua (sehingga beban komputasi menjadi lebih ringan), nilai 𝐶𝑇 dapat 

diestimasi dari Persamaan (3), sedangkan Persamaan (1) dan (2) menjadi komponen pembentuk fungsi 
obyektif yang dapat dinyatakan dengan: 

 
Persamaan di atas membentuk fungsi minimasi dengan mengambil nilai absolut dari masing-masing 

komponen, yaitu: 

 
2.2.2. Teknik Penyelesaian 

Untuk menyelesaikan permasalahan yang dijelaskan pada 2.2.1, metode Hooke-Jeeves digunakan. 

Metode Hooke-Jeeves terdiri dari dua jenis search, yaitu exploratory search dan pattern search. Metode ini 
akan mencari titik selanjutnya sepanjang arah koordinat awal yang diberikan. Setelah titik selanjutnya 

ditemukan, metode ini akan lanjut mencari sepanjang arah dari titik koordinat awal dan titik kedua [12]. 

Algoritma penyelesaian ini ditunjukkan pada Gambar 2.    

 
Gambar 2. Pseudocode Algoritma Hooke-Jeeves 
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2.3. Pengolahan Data 

Pengolahan data merupakan proses untuk menghitung koefisien-koefisien aerodinamika yang 

diperlukan dalam pembentukan model linier, Pengolahan data ini memiliki dua bentuk, antara lain: 
1. Interpolasi data sesuai dengan data ketinggian dan kecepatan pada saat kondisi trim, dan 

2. Interpolasi data sesuai dengan data sudut serang pada saat kondisi trim dan curve-fitting untuk 

mendapatkan beberapa nilai koefisien, seperti 𝐶𝐿0 , 𝐶𝐷0 , 𝐶𝑚0 , 𝐶𝐿𝛿𝑒 , dan lain-lain.  

Fungsi curve-fitting dikembangkan dengan metode polynomial curve-fitting [13]. Setelah itu, hasil 

fitting tersebut dievaluasi dengan menggunakan nilai coefficient of determination (R2). Nilai R2 ini dapat 

dihitung dengan menggunakan [14]: 

 
Dengan SST adalah sum of squares total (∑(𝑌𝑖  − 𝑌̅)2), variasi antara nilai sebenarnya (𝑌𝑖) dengan 

nilai  rata-ratanya (𝑌̅) dan SST adalah  sum of squares error  (∑(𝑌𝑖  − 𝑌̂𝑖)2), variasi antara nilai sebenarnya 

(𝑌𝑖) dengan nilai hasil regresi 𝑌 ̂𝑖. Ketika nilai R2 melebihi nilai minimal yang ditentukan, fungsi curve-

fitting berhenti dan menyatakan hasilnya sebagai nilai koefisien yang dicari. 

 

2.4. Penyusunan State-space 

Model linier pesawat udara dinyatakan dalam bentuk state-space. State-space merupakan model 

matematis yang menyatakan hubungan antara state (tingkat kedaan) dengan state lain yang dinyatakan 

dengan persamaan differensial orde pertama dalam bentuk matriks [15]. Persamaan gerak pesawat udara 
seringkali dilinierisasi untuk analisis kestabilan dan control. Untuk melinierisasi persamaan gerak pesawat, 

teori gangguan kecul (small disturbance theory) digunakan. Teori ini mengasumsikan bahwa pesawat udara 

bergerak dengan deviasi yang cukup kecil jika dilihat dari kondisi acuan pada saat kondisi steady [16]. 
Persamaan state- space biasanya dinyatakan dengan [17]: 

 
Dengan 𝑋 adalah state variables dan 𝑈 adalah input variables yang masing-masing dinyatakan pada 

Persamaan (9) dan (10). 

 
2.4.1. Matra Longitudinal 

Matriks A dan B pada Persamaan (8) untuk matra longitudinal ditunjukkan oleh Persamaan (11) dan 

(12) [18]. Turunan kestabilan yang mengisi elemen matriks di dalamnya dapat dilihat pada Tabel 1. 
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2.4.2. Matra Lateral-direksional 

Matriks A dan B pada Persamaan (8) untuk matra lateral-direksional ditunjukkan oleh Persamaan 

(13) dan (14) [18]. Turunan kestabilan yang mengisi elemen matriks di dalamnya dapat dilihat pada Tabel 1. 

 
 

Tabel 1. Turunan Kestabilan Longitudinal dan Lateral-Direksional 
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Gambar 3. Diagram Alir Sistem Pemodelan Linier 

 

 

3. HASIL DAN PEMBAHASAN 

 

3.1. Implementasi Algoritma 

Sistem pemodelan linier otomatis ini dikembangkan dengan mengikuti diagram alir yang 

ditunjukkan pada Gambar 3. Sistem ini memiliki input berupa file hasil eksekusi Datcom bertipe teks dengan 
ekstensi .OUT seperti yang terlihat pada Gambar 1. Terdapat 5 file yang harus diinputkan, yaitu file dengan 

konfigurasi penuh, konfigurasi elevator, konfigurasi aileron, dan dua konfigurasi rudder. Datcom harus 

dieksekusi dengan mencakup beberapa titik trim yang mewakili flight envelope pesawat udara. Kelima file 
ini diekstraksi sehingga dapat terbaca oleh sistem. Hasil ekstraksi diinterpolasi menurut ketinggian dan 

kecepatan yang diinginkan, lalu dilakukanlah analisis trim dengan input berupa data-data pesawat, seperti 

letak engine, sudut pemasangan engine, dan lain-lain (Tabel 2). Setelah didapatkan kondisi trim pesawat, 

koefisien-koefisien aerodinamika diestimasi berdasarkan kondisi trim tersebut. Koefisien- koefisien ini, 
bersama dengan data-data pesawat (inersia, dan lain-lain), menjadi input dalam fungsi pembentukan state-

space. Algoritma ini diimplementasikan pada perangkat lunak Octave 6.2.0. 

 

3.2. Studi Kasus 

Studi kasus dilakukan pada pesawat terbang tanpa awak MFE Fighter. Pesawat ini dimodelkan pada 

perangkat lunak Datcom, meliputi konfigurasi penuh dan konfigurasi seluruh bidang kendali. Kemudian, 
hasil outputnya dimasukkan ke dalam sistem. Tabel 2 menunjukkan data pesawat yang menjadi inputan 

untuk sistem pemodelan linier otomatis. Di dalamnya terdapat parameter-parameter seperti massa (𝑚), sudut 

pasang engine (𝑖𝑇), jarak vertikal engine terhadap titik pusat gravitasi (𝑑𝑇), momen inersia (𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦, 𝐼𝑧𝑧, 

dan 𝐼𝑥𝑧), kecepatan terbang (𝑉), tinggi terbang (𝐻). Parameter 𝑚, 𝑖𝑇, 𝑑𝑇, 𝑉, dan 𝐻 digunakan pada 

Persamaan (4) dan (5), sedangkan parameter 𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦, 𝐼𝑧𝑧, dan 𝐼𝑥𝑧 digunakan pada Persamaan (13), 

Persamaan (14), dan Tabel 1. Hasil yang diperoleh dari eksekusi sistem pemodelan linier ini terlihat pada 

Tabel 3. 

Tabel 3 menunjukkan hasil state-space baik untuk matra longitudinal maupun matra lateral-

direksional. Dari sisi nilai eigen, terlihat bahwa pada matra longitudinal terdapat dua akar kompleks, 

sedangkan pada matra lateral-direksional terdapat dua akar real dan satu akar kompleks sesuai dengan teori 

yang ada [16][18]. Sistem ini berjalan selama 33,825 detik mulai dari fungsi ekstraksi hingga fungsi 
pembentukan state-space. Sistem ini juga menghasilkan estimasi kondisi trim, yaitu pada sudut serang -

0,7334° dan defleksi elevator sebesar 8,9928°, serta koefisien thrust (𝐶𝑇) sebesar 0,035695. 
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Tabel 2. Data Input Pesawat MFE Fighter 

 

 
 

Tabel 3. Hasil Eksekusi Sistem 
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4. KESIMPULAN 

 

Berdasarkan hasil pengembangan pada penelitian ini, beberapa kesimpulan yang didapat dari hasil 
analisis dan pembahasan, antara lain: 

1. Telah dikembangkan sistem pemodelan linier pesawat udara otomatis berbasis data keluaran Datcom. 

2. Sistem ini terdiri dari lima fungsi utama, yaitu fungsi ekstraksi, interpolasi, analisis trim, estimasi 

parameter, dan pembentukan state-space. 

3. Telah dilakukan uji coba atau studi kasus pada pesawat terbang tanpa awak MFE Fighter. Terlihat 
bahwa sistem pemodelan linier ini mampu melakukan pembentukan matriks state-space dari proses 

ekstraksi data keluaran Datcom selama 33,825 detik. 

4. Nilai eigen yang dihasilkan dari matriks A state-space telah sesuai dengan teori yang ada. 
5. Sistem mampu mengestimasi nilai kondisi trim. Untuk studi kasus yang dipilih, kondisi trim yang 

dihasilkan adalah pada sudut serang -0,7334° dan defleksi elevator sebesar 8,9928°, serta koefisien 

thrust sebesar 0,035695. 

 
 

5. SARAN 

 
Saran untuk penelitian selanjutnya adalah pengembangan antar muka untuk pengguna supaya sistem 

ini dapat digunakan secara mudah, Selain itu, perlu juga dikembangkan metode trim yang lebih cepat dalam 

perhitungan untuk mengurangi waktu komputasi. Hal lain yang dapat dilakukan untuk mengurangi waktu 
komputasi adalah meningkatkan performa fungsi ekstraksi yang memiliki waktu eksekusi terlama dalam 

sistem ini. 
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