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 Sistem kendali berperan penting dalam menjaga stabilitas dan 
kinerja pesawat terbang, khususnya pada dinamika longitudinal 
yang berkaitan dengan sudut pitch. Penelitian ini bertujuan untuk 
menganalisis kestabilan sistem pitch aircraft serta merancang 
pengendali Proportional Integral Derivative (PID) menggunakan 
metode penalaan Ziegler–Nichols. Model sistem diperoleh dari 
persamaan dinamika longitudinal pesawat yang kemudian 
direpresentasikan dalam bentuk fungsi alih untuk mempermudah 
analisis sistem kendali. Analisis awal dilakukan melalui simulasi 
step response pada MATLAB untuk mengevaluasi karakteristik 
respons sistem tanpa pengendali, meliputi rise time, settling time, 
overshoot, dan steady state error. Hasil analisis menunjukkan 
bahwa sistem tanpa pengendali masih memiliki respons yang 
kurang optimal dengan adanya overshoot dan waktu yang relatif 
lama untuk mencapai kondisi stabil. Oleh karena itu, dilakukan 
perancangan pengendali PID dengan penentuan parameter 
menggunakan metode Ziegler–Nichols berdasarkan karakteristik 
respons sistem. Hasil simulasi menunjukkan bahwa penerapan 
pengendali PID mampu meningkatkan kestabilan sistem dengan 
menghilangkan overshoot serta menghasilkan respons yang lebih 
stabil dan terkontrol. Dengan demikian, metode Ziegler–Nichols 
terbukti efektif dalam proses penalaan parameter PID untuk 
meningkatkan performa dan kestabilan sistem pitch aircraft. 
 
Kata kunci : kendali pitch pesawat; dinamika penerbangan 
longitudinal; penalaan kontroler PID; metode Ziegler–Nichols; 
kestabilan sistem kendali 
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PENDAHULUAN 

Sistem kendali merupakan komponen 
penting dalam sistem penerbangan modern 
karena membantu menjaga stabilitas dan 
kinerja pesawat selama proses 
penerbangan. Salah satu parameter 
terpenting dalam dinamika penerbangan 
adalah sudut pitch, yang menentukan 
orientasi pesawat relatif terhadap sumbu 
lateral, sehingga mempengaruhi gerakan 
pesawat naik atau turun. Pengendalian pitch 
sangat penting untuk menjaga stabilitas 
penerbangan dan meningkatkan kinerja 
sistem autopilot pada pesawat terbang atau 
kendaraan udara tak berawak (UAV) 
(Longobardi & Skaloud, 2024). 

Sistem kemiringan pesawat adalah 
sistem dinamis yang dipengaruhi oleh 
banyak parameter aerodinamis serta 
karakteristik massa dan inersia. Perubahan 
aerodinamika pada pesawat dapat 
memengaruhi stabilitas pitch, sehingga 
memerlukan sistem pengendalian yang 
mampu merespons dengan respons yang 
stabil. Tanpa sistem pengendalian yang 
baik, sistem pitch dapat menghasilkan 
respons yang kurang ideal, seperti 
overshoot yang tinggi dan waktu 
penyesuaian yang lama. Oleh karena itu, 
metode pengendalian yang tepat harus 
diterapkan untuk meningkatkan stabilitas 
dan kinerja sistem (Dalimunthe et al., 2025). 

Salah satu metode pengendalian yang 
sering digunakan dalam sistem 
pengendalian penerbangan adalah 
pengendalian proporsional integral derivatif 
(PID). Pengendalian PID banyak digunakan 
karena strukturnya yang sederhana, 
kemudahan implementasinya, dan 
kemampuannya untuk meningkatkan kinerja 
sistem dalam hal stabilitas dan waktu 

respons. Berbagai studi menunjukkan 
bahwa penggunaan pengendalian PID 
dalam sistem kemiringan pesawat dapat 
meningkatkan karakteristik respons sistem 
dan meningkatkan stabilitas kemiringan 
(Jaiswal & Prakash, 2022). 

Selain menggunakan pengendali, 
analisis stabilitas sistem juga diperlukan 
dalam proses pengendalian sistem. Salah 
satu metode yang sering digunakan untuk 
menentukan parameter pengendali PID 
adalah metode Ziegler–Nichols. Metode ini 
banyak digunakan karena mampu 
menghasilkan parameter PID secara 
sistematis berdasarkan karakteristik respons 
sistem. Dengan menggunakan metode 
Ziegler–Nichols, parameter pengendali 
dapat ditentukan sehingga sistem memiliki 
respons yang lebih stabil dan cepat 
(KÖPRÜCÜ & ÖZTÜRK, 2024). 

Berdasarkan latar belakang yang telah 
disebutkan di atas, penelitian ini berfokus 
pada analisis stabilitas sistem kemiringan 
pesawat dan pengendalian PID 
menggunakan metode Ziegler–Nichols. 
Penelitian ini hanya mengkaji pesawat 
longitudinal yang berkaitan dengan 
kemiringan sebagai variabel utama. 
Diharapkan dengan menggunakan metode 
Ziegler–Nichols dalam proses pengendalian 
PID, sistem kemiringan pesawat akan dapat 
menghasilkan respons yang lebih stabil dan 
berkinerja lebih baik. 

Teori  

Stabilitas Longitudinal Pesawat 

Stabilitas longitudinal pesawat terbang 
mengacu pada kestabilan pesawat dalam 
bidang pitching, yaitu bidang yang 
menggambarkan posisi hidung pesawat 
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terhadap ekor dan cakrawala, seperti yang 
ditunjukkan pada Gambar 1. Apabila 
pesawat memiliki stabilitas longitudinal, 
peningkatan kecil pada sudut serang akan 
menyebabkan perubahan momen pitching 
pada pesawat yang selanjutnya 
menurunkan sudut serang tersebut. 
Sebaliknya, penurunan kecil pada sudut 
serang akan menyebabkan perubahan 
momen pitching yang kemudian 
meningkatkan kembali sudut serang (Løw-
Hansen et al., 2025).  

Dalam analisis stabilitas perlu 
diperhatikan bahwa suatu benda yang dapat 
berotasi bebas akan selalu berputar 
terhadap pusat gravitasinya. Persamaan 
gerak pesawat umumnya dinyatakan dalam 
sistem koordinat bergerak yang terikat pada 
badan pesawat sebagaimana ditunjukkan 
pada Gambar 1. Sumbu koordinat ini dikenal 
sebagai body axes yang terdiri dari sumbu x, 
y, dan z. Sumbu x sejajar dengan sumbu 
longitudinal pesawat. Dinamika longitudinal 
pesawat dipengaruhi oleh perubahan 
defleksi elevator dan gaya dorong yang 
dihasilkan dari perubahan posisi kontrol 
seperti yoke dan throttle (Al-Habahbeh et al., 
2019). 

 

Gambar 1. Longitudinal axis coordinates 

Fungsi Alih 

Dalam analisis sistem kontrol, model 
matematis sistem sering dinyatakan dalam 

bentuk fungsi alih (transfer function). Fungsi 
alih merupakan representasi matematis 
yang menggambarkan hubungan antara 
sinyal masukan dan keluaran sistem dalam 
domain Laplace. Dengan menggunakan 
fungsi alih, karakteristik sistem seperti 
kestabilan dan respons sistem dapat 
dianalisis dengan lebih mudah (Ghith & 
Tolba, 2022). 

Fungsi alih secara umum dinyatakan 
sebagai perbandingan antara transformasi 
Laplace dari sinyal keluaran terhadap 
transformasi Laplace dari sinyal masukan 
dengan asumsi kondisi awal bernilai nol 
(Ghith & Tolba, 2022). Secara matematis, 
fungsi alih dapat dinyatakan dalam 
persamaan (1) berikut: 

𝑃(𝑠) =
𝜃(𝑠)

∆(𝑠)
 

(1) 

Pada sistem pitch aircraft, fungsi alih 
digunakan untuk menggambarkan 
hubungan antara defleksi elevator sebagai 
sinyal masukan dengan sudut pitch pesawat 
sebagai sinyal keluaran. Model fungsi alih ini 
kemudian digunakan sebagai dasar dalam 
proses perancangan sistem pengendali (Al-
Habahbeh et al., 2019). 

Kontrol PID 

Kontrol Proportional Integral 
Derivative (PID) merupakan salah satu 
metode pengendalian yang paling banyak 
digunakan dalam sistem kontrol karena 
memiliki struktur yang sederhana dan 
mampu memberikan respons sistem yang 
baik. Pengendali PID bekerja dengan 
memanfaatkan tiga komponen utama yaitu 
aksi proporsional, integral, dan derivatif 
untuk meminimalkan error antara nilai 
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referensi dan keluaran sistem (Arrieta et al., 
2023).  

Struktur dasar sistem kontrol PID 
ditunjukkan pada Gambar 2, dimana sinyal 
error diperoleh dari selisih antara nilai 
referensi (desired state) dan keluaran sistem 
(measured state). Sinyal error tersebut 
kemudian diproses oleh tiga komponen 
pengendali yaitu komponen proporsional, 
integral, dan derivatif untuk menghasilkan 
sinyal kontrol yang diberikan kepada sistem 
(Subhi Al-Dayyeni & Saleh Mahmood, 
2025). 

 

Gambar 2. Diagram Blok Kontrol PID 

Pada diagram tersebut, komponen 
proporsional menghasilkan sinyal kontrol 
yang sebanding dengan error yang terjadi, 
komponen integral berfungsi untuk 
mengurangi steady-state error dengan 
mengintegrasikan error terhadap waktu, 
sedangkan komponen derivatif digunakan 
untuk mempercepat respons sistem dengan 
memperhatikan laju perubahan error. 
Kombinasi ketiga komponen tersebut 
menghasilkan sinyal kontrol yang digunakan 
untuk memperbaiki kinerja sistem sehingga 
sistem dapat mencapai kondisi yang 
diinginkan dengan lebih stabil (Subhi Al-
Dayyeni & Saleh Mahmood, 2025). Secara 
matematis, pengendali PID dapat 
dinyatakan dalam persamaan (2) berikut:  

𝑢(𝑡) = 𝐾௣𝑒(𝑡) + 𝐾௜ ∫ 𝑒(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾ௗ
ௗ௘(௧)

ௗ௧
  (2) 

di mana 𝐾௣ merupakan konstanta 

proporsional, 𝐾௜ merupakan konstanta 
integral, dan 𝐾ௗ merupakan konstanta 
derivatif. Kombinasi ketiga parameter 
tersebut digunakan untuk memperbaiki 
karakteristik respons sistem seperti 
mengurangi overshoot, mempercepat waktu 
naik (rise time), serta memperbaiki 
kestabilan sistem (Subhi Al-Dayyeni & Saleh 
Mahmood, 2025). 

Metode Ziegler–Nichols 

Metode Ziegler–Nichols merupakan 
salah satu metode yang banyak digunakan 
untuk menentukan parameter pengendali 
PID secara sistematis. Metode ini 
dikembangkan oleh John G. Ziegler dan 
Nathaniel B. Nichols untuk memperoleh nilai 
parameter kontrol yang mampu memberikan 
respons sistem yang baik berdasarkan 
karakteristik sistem (Anggraini et al., 2025). 

Secara umum, metode Ziegler–
Nichols terdiri dari dua pendekatan utama, 
yaitu metode open loop (step response 
method) dan metode closed loop (ultimate 
gain method). Metode open loop dilakukan 
dengan menganalisis respons sistem 
terhadap masukan berbentuk step untuk 
memperoleh parameter sistem seperti waktu 
tunda dan konstanta waktu yang kemudian 
digunakan untuk menentukan parameter 
PID. Sementara itu, metode closed loop 
dilakukan dengan meningkatkan nilai 
penguatan sistem hingga sistem mengalami 
osilasi berkelanjutan. Pada kondisi tersebut 
diperoleh nilai ultimate gain (𝐾௨) dan ultimate 
period (𝑃௨) yang kemudian digunakan untuk 
menghitung parameter pengendali PID 
(Anggraini et al., 2025). 

Metode Ziegler–Nichols Open Loop (Step 
Response Method) 
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Metode Ziegler–Nichols open loop 
merupakan salah satu metode penalaan 
parameter pengendali PID yang banyak 
digunakan dalam sistem kendali. Metode ini 
dilakukan dengan menganalisis respons 
sistem terhadap input step pada kondisi 
open loop sehingga diperoleh parameter 
karakteristik sistem berupa waktu tunda dan 
konstanta waktu sistem (Supriyanto et al., 
2022). 

Dari kurva respons sistem terhadap 
masukan step, diperoleh dua parameter 
utama yaitu: 

 L = waktu tunda (delay time) 

 T = konstanta waktu sistem 

Parameter pengendali kemudian ditentukan 
menggunakan aturan berikut. 

Tabel 1. Aturan Penyetelan Parameter PID 
Menggunakan Metode Ziegler–Nichols Open Loop 

Tipe Kontrol 𝑲𝒑 𝑻𝒊 𝑻𝒅 

P 
𝑇

𝐿
 - - 

PI 0.9
𝑇

𝐿
 3𝐿 - 

PID 1.2
𝑇

𝐿
 2𝐿 0.5𝐿 

 

Hubungan parameter PID: 

𝐾௜ =
𝐾௣

𝑇௜
 

(3) 

𝐾ௗ = 𝐾௣𝑇ௗ (4) 

Metode Ziegler–Nichols Closed Loop 
(Ultimate Gain Method) 

Metode Ziegler–Nichols closed loop 
merupakan salah satu metode penalaan 
parameter pengendali PID yang dilakukan 

dengan meningkatkan nilai gain sistem 
hingga sistem menghasilkan osilasi stabil 
(sustained oscillation) pada kondisi batas 
kestabilan. Pada kondisi tersebut diperoleh 
dua parameter penting yaitu ultimate gain 
dan ultimate period yang digunakan untuk 
menentukan parameter pengendali PID 
(Putra, 2025). 

Parameter yang diperoleh: 

 𝐾௨= Ultimate Gain 

 𝑃௨= Ultimate Period (periode osilasi) 

Parameter pengendali PID dihitung 
menggunakan aturan berikut. 

Tabel 2. Aturan Penyetelan Parameter PID 
Menggunakan Metode Ziegler–Nichols Closed Loop 

Tipe Kontrol 𝑲𝒑 𝑻𝒊 𝑻𝒅 

P 0.5𝐾௖௥ - - 

PI 0.45𝐾௖௥ 
𝑃௖௥

1.2
 - 

PID 0.6𝐾௖௥ 0.5𝑃௖௥ 0.125𝑃௖௥ 

 

Hubungan parameter PID tersebut 
dinyatakan sebagaimana ditunjukkan pada 
Persamaan (3) dan Persamaan (4). 

METODOLOGI 

Metodologi penelitian menjelaskan 
tahapan yang dilakukan dalam proses 
penelitian untuk menganalisis kestabilan 
sistem pitch pesawat serta merancang 
pengendali PID menggunakan metode 
Ziegler–Nichols. Penelitian ini dilakukan 
melalui beberapa tahapan yaitu pemodelan 
sistem pitch pesawat, penentuan fungsi alih 
sistem, perancangan pengendali PID, serta 
analisis respons sistem melalui simulasi. 

Pemodelan Sistem Pitch Aircraft 
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Model matematis sistem pitch pesawat 
pada penelitian ini diperoleh dari persamaan 
dinamika longitudinal pesawat. Persamaan 
(5), (6), dan (7) digunakan sebagai dasar 
pembentukan model sistem yang 
menggambarkan hubungan antara masukan 
dan keluaran sistem. Model matematis 
tersebut selanjutnya digunakan sebagai 
dasar dalam analisis kestabilan sistem serta 
perancangan sistem kendali pada tahap 
berikutnya. 

Penentuan Fungsi Alih Sistem 

Setelah model matematis sistem 
diperoleh, langkah selanjutnya adalah 
menentukan fungsi alih sistem yang 
menggambarkan hubungan antara defleksi 
elevator sebagai masukan dan sudut pitch 
pesawat sebagai keluaran dalam domain 
Laplace. Fungsi alih diperoleh melalui 
transformasi Laplace terhadap persamaan 
dinamika sistem dengan asumsi kondisi 
awal nol dan digunakan sebagai dasar 
analisis kestabilan serta perancangan 
pengendali PID. 

Analisis Kestabilan Sistem 

Setelah fungsi alih sistem diperoleh, 
dilakukan analisis kestabilan sistem untuk 
mengetahui karakteristik respons sistem 
pitch aircraft sebelum diberikan pengendali. 
Analisis dilakukan menggunakan respons 
langkah (step response) untuk mengamati 
perilaku sistem terhadap masukan sinyal 
step serta menentukan kestabilan sistem 
berdasarkan kemampuan mencapai kondisi 
steady state. Karakteristik respons sistem 
dianalisis menggunakan parameter respons 
waktu seperti rise time, settling time, 
overshoot, dan steady state error. Simulasi 
step response pada penelitian ini dilakukan 
menggunakan perangkat lunak MATLAB. 

Perancangan Kontrol PID 

Tahap selanjutnya adalah merancang 
pengendali Proportional Integral Derivative 
(PID) untuk meningkatkan performa sistem 
pitch aircraft. Pengendali ini memanfaatkan 
aksi proporsional, integral, dan derivatif 
untuk meminimalkan error antara sinyal 
referensi dan keluaran sistem sehingga 
respons sistem menjadi lebih stabil. 

Penyetelan Parameter PID Menggunakan 
Metode Ziegler–Nichols 

Penentuan parameter pengendali PID 
pada penelitian ini menggunakan metode 
Ziegler–Nichols berdasarkan karakteristik 
respons sistem. Parameter yang diperoleh 
kemudian digunakan untuk menentukan nilai 
pengendali sesuai aturan metode Ziegler–
Nichols dan selanjutnya diterapkan pada 
model sistem pitch aircraft untuk 
meningkatkan kestabilan serta memperbaiki 
karakteristik respons sistem. 

Simulasi Sistem 

Tahap terakhir dalam penelitian ini 
adalah melakukan simulasi sistem untuk 
menganalisis kinerja sistem pitch aircraft 
setelah diberikan pengendali PID. Simulasi 
dilakukan menggunakan perangkat lunak 
MATLAB. 

Melalui simulasi tersebut dapat 
diamati respons sistem terhadap sinyal 
masukan serta pengaruh penerapan 
pengendali PID terhadap kestabilan sistem. 
Hasil simulasi kemudian dianalisis 
berdasarkan parameter respons sistem 
seperti rise time, settling time, overshoot, 
dan steady state error untuk mengetahui 
peningkatan performa sistem setelah 
diberikan pengendali. 
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HASIL DAN PEMBAHASAN 

Model Sistem Pitch Aircraft 

Sistem pitch aircraft pada kondisi 
jelajah umumnya berada dalam keadaan 
relatif stabil. Namun demikian, pengendalian 
tetap diperlukan untuk memperbaiki 
karakteristik respons sistem serta menjaga 
kestabilan longitudinal pesawat melalui 
pengaturan defleksi elevator yang berfungsi 
mengatur perubahan sudut pitch ketika 
terjadi gangguan selama penerbangan. 
Pada penelitian ini diasumsikan bahwa 
pesawat berada dalam kondisi penerbangan 
lurus dan datar, yaitu terbang pada 
ketinggian dan kecepatan konstan sehingga 
gaya dorong, gaya hambat, gaya berat, dan 
gaya angkat berada dalam keadaan 
seimbang pada arah sumbu x dan z. Selain 
itu, perubahan sudut pitch diasumsikan tidak 
memberikan pengaruh yang signifikan 
terhadap kecepatan pesawat sehingga 
model sistem dapat disederhanakan. 
Berdasarkan asumsi tersebut, model 
matematika persamaan gerak longitudinal 
pesawat dapat dinyatakan pada persamaan 
(5), (6), dan (7). 

𝛼̇ = 𝜇Ω𝜎 ቂ−(𝐶௅ + 𝐶஽)𝛼 +
ଵ

(ఓି஼ಽ)
𝑞 −

(𝐶ௐ𝑠𝑖𝑛𝛾)𝜃 + 𝐶௅𝛿ቃ  

(5) 

𝑞̇ =
ఓΩ

ଶ௜೤೤
ൣ[𝐶ெ − 𝜂(𝐶௅ + 𝐶஽)]𝛼 +

[𝐶ெ + 𝜎𝐶ெ(1 − 𝜇𝐶௅)]𝑞 +

(𝜂𝐶ௐ𝑠𝑖𝑛𝛾)𝛿൧  

(6) 

𝜃̇ = Ω𝑞 (7) 

 

Berdasarkan proses penyederhanaan 
persamaan gerak longitudinal serta 
substitusi parameter sistem, diperoleh 

model dinamika pesawat yang dinyatakan 
dalam bentuk persamaan diferensial orde 
pertama. Persamaan tersebut 
menggambarkan hubungan antara sudut 
serang (𝛼), laju sudut pitch (𝑞), sudut pitch 

(𝜃̇), serta defleksi elevator (𝛿) sebagai 
sinyal masukan sistem. Model dinamika 
longitudinal pesawat hasil penyederhanaan 
dapat dinyatakan pada persamaan (8), (9), 
dan (10). 

𝛼̇ = −0.0528𝛼 + 3.3𝑞 + 0.4995𝛿 (8) 

𝑞̇ = −14.16𝛼 − 8.48𝑞 + 0.0586𝛿 (9) 

𝜃̇ = 1.2𝑞 (10) 

Persamaan (8), (9), dan (10) 
merupakan model dinamika longitudinal 
pesawat dalam bentuk persamaan 
diferensial. Untuk memperoleh fungsi alih 
sistem, persamaan-persamaan tersebut 
kemudian ditransformasikan ke dalam 
domain Laplace dengan asumsi kondisi awal 
bernilai nol. Transformasi Laplace dilakukan 
untuk mempermudah analisis hubungan 
antara sinyal masukan dan keluaran sistem. 
Hasil transformasi Laplace dari persamaan-
persamaan tersebut dinyatakan pada 
persamaan (11), (12), dan (13). 

𝑠𝐴(𝑠) = −0.0528𝐴(𝑠) + 3.3𝑄(𝑠)

+ 0.4995∆(𝑠) 
(11) 

𝑠𝑄(𝑠) = −14.16𝐴(𝑠) − 8.48𝑄(𝑠)

− 0.0586∆(𝑠) 
(12) 

𝑠𝜃(𝑠) = 1.2𝑄(𝑠) (13) 

 

Model ruang keadaan merupakan 
representasi matematis sistem dinamis yang 
dinyatakan dalam bentuk persamaan 
diferensial orde pertama. Pada model ini, 
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variabel keadaan digunakan untuk 
merepresentasikan kondisi sistem pada 
suatu waktu tertentu. Secara umum, model 
ruang keadaan dapat dinyatakan dalam 
bentuk persamaan sebagai berikut. 

𝐴 = ൥
−0.0528 3.3 0
−14.16 −8.48 0

0 1.2 0
൩ 

(14) 𝐵 = ൥
0.4995
0.0586

0
൩ 

𝐶 = [0 0 1] 

𝐷 = 0 

Bentuk lengkapnya 

𝑥̇ = ൥
−0.0528 3.3 0
−14.16 −8.48 0

0 1.2 0
൩ 𝑥 +

൥
0.4995
0.0586

0
൩ 𝑢  (15) 

𝑦 = [0 0 1]𝑥 

Berdasarkan model sistem dalam 
bentuk ruang keadaan pada persamaan (14) 
dan (15), selanjutnya dilakukan konversi ke 
dalam bentuk fungsi alih. Fungsi alih 
tersebut menyatakan hubungan antara 
masukan sistem berupa defleksi elevator 
dan keluaran sistem berupa sudut pitch 
pesawat. Hasil konversi tersebut dinyatakan 
pada persamaan berikut. 

𝑃(𝑠) =
𝜃(𝑠)

∆(𝑠)

=
0.07037𝑠 +  0.003715

𝑠ଷ + 8.433𝑠ଶ + 46.79𝑠 + 3.722
 

(16) 

 

Fungsi alih tersebut selanjutnya 
digunakan sebagai model sistem dalam 

proses analisis respons sistem dan 
perancangan pengendali pada penelitian ini. 

Analisis Respons Sistem Tanpa 
Pengendali 

Pada tahap ini dilakukan analisis 
respons sistem pitch aircraft tanpa 
pengendali untuk mengetahui karakteristik 
respons awal sistem sebelum perancangan 
pengendali PID. Model sistem diperoleh dari 
proses pemodelan sebelumnya dan 
dinyatakan dalam bentuk fungsi alih yang 
menggambarkan hubungan antara defleksi 
elevator sebagai masukan dan sudut pitch 
pesawat sebagai keluaran sistem, 
sebagaimana ditunjukkan pada persamaan 
(16). Analisis dilakukan menggunakan sinyal 
step untuk memperoleh parameter respons 
sistem seperti rise time, settling time, 
overshoot, dan steady state error. Hasil 
simulasi respons langkah menggunakan 
MATLAB ditunjukkan pada Gambar 3. 

 

Gambar 3. Respons Step Sistem Pitch Aircraft Tanpa 
Pengendali 

Parameter respons sistem yang 
diperoleh dari hasil simulasi disajikan pada 
Tabel 3 untuk menunjukkan karakteristik 
respons sistem secara lebih jelas. 

Tabel 3. Parameter Respons Sistem Tanpa 
Pengendali 

Parameter 
Respons 

Nilai 
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Rise Time 0.173𝑠 

Settling Time 40.8𝑠 

Overshoot 64.4% 

Steady State 0.001 

 

Berdasarkan hasil respons step yang 
ditunjukkan pada Gambar 3 dan dirangkum 
pada Tabel 3, dapat diketahui bahwa sistem 
pitch aircraft tanpa pengendali masih 
memiliki karakteristik respons yang kurang 
optimal. Hal ini terlihat dari adanya 
overshoot serta waktu yang relatif lama 
untuk mencapai kondisi stabil. Kondisi 
tersebut menunjukkan bahwa sistem masih 
memerlukan perbaikan performa agar 
respons yang dihasilkan menjadi lebih stabil 
dan cepat mencapai keadaan tunak. Oleh 
karena itu, diperlukan perancangan 
pengendali untuk meningkatkan kestabilan 
serta memperbaiki karakteristik respons 
sistem. 

Penentuan Parameter PID Metode 
Ziegler–Nichols 

Pada tahap ini dilakukan penentuan 
parameter pengendali PID menggunakan 
metode Ziegler–Nichols tipe open loop. 
Metode ini digunakan untuk memperoleh 
parameter pengendali berdasarkan 
karakteristik respons step sistem. Untuk 
menentukan parameter waktu tunda (L) dan 
konstanta waktu (T), dilakukan analisis pada 
kurva respons step sistem dengan 
menggunakan garis bantu. Garis bantu 
tersebut digunakan untuk mengidentifikasi 
titik potong yang digunakan dalam metode 
Ziegler–Nichols. 

 

Gambar 4. Hasil Parameter L dan T Menggunakan 
Garis Bantuan 

Berdasarkan Gambar 4 diperoleh nilai 
waktu tunda sebesar 𝐿 =  0,0372𝑠. 
Selanjutnya nilai konstanta waktu dihitung 
dari selisih waktu yang diperoleh dari grafik 
dengan nilai waktu tunda sehingga diperoleh 
𝑇 =  0,391 −  0,0372 =  0,3538𝑠. Nilai 
parameter L dan T tersebut kemudian 
digunakan dalam perhitungan parameter 
pengendali PID menggunakan metode 
Ziegler–Nichols. 

Berdasarkan nilai parameter yang 
telah diperoleh sebelumnya, maka 
parameter pengendali PID dapat dihitung 
sebagai berikut: 

𝐾௣ = 1,2
𝑇

𝐿
= 1,2

0,3538

0,0372
= 11,413 (17) 

𝐾௜ =
𝐾௣

2 ∙ 𝐿 
=

11,413

2 ∙ 0,0372
= 153,400 (18) 

𝐾ௗ = 𝐾௣ × 0,5 ∙ 𝐿 = 11,413 × 0,5 ∙

0,0372 = 0,2129  
(19) 

Parameter pengendali PID yang 
diperoleh selanjutnya digunakan dalam 
proses simulasi untuk menganalisis 
pengaruh pengendali terhadap respons 
sistem pitch aircraft. Berdasarkan hasil 
perhitungan menggunakan metode Ziegler–
Nichols diperoleh nilai parameter pengendali 
sebesar 𝐾௣ = 11.413, 𝐾௜ = 153.400, 𝐾ௗ =

0.2129. Nilai parameter tersebut kemudian 
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diimplementasikan pada model sistem untuk 
mengevaluasi peningkatan kinerja sistem 
terhadap respons yang dihasilkan. 

Respons Sistem Dengan Pengendali PID 

Setelah parameter pengendali 
diperoleh menggunakan metode Ziegler–
Nichols, langkah selanjutnya adalah 
menerapkan pengendali tersebut pada 
sistem pitch aircraft. Penerapan pengendali 
ini bertujuan untuk meningkatkan performa 
sistem sehingga respons yang dihasilkan 
menjadi lebih cepat, stabil, serta mampu 
mengurangi overshoot yang terjadi pada 
sistem tanpa pengendali. 

Pengujian respons sistem dilakukan 
dengan memberikan sinyal masukan berupa 
step input pada model sistem yang telah 
dirancang di MATLAB. Hasil simulasi 
respons sistem setelah diberikan pengendali 
PID ditunjukkan pada Gambar 5. 

 

Gambar 5. Respons Step Sistem Pitch Aircraft 
dengan Pengendali PID 

Berdasarkan hasil simulasi tersebut, 
parameter respons sistem kemudian 
dianalisis untuk mengetahui karakteristik 
kinerja sistem setelah diberikan pengendali. 
Nilai parameter respons sistem ditunjukkan 
pada Tabel 4. 

Tabel 4. Parameter Respons Sistem dengan 

Pengendali PID 

Parameter 
Respons 

Nilai 

Rise Time 13.4𝑠 

Settling Time 44.5𝑠 

Overshoot 0% 

Steady State 1 

 

Berdasarkan hasil simulasi pada 
Gambar 5 dan parameter respons sistem 
pada Tabel 4, dapat diketahui bahwa sistem 
yang telah diberikan pengendali PID 
menunjukkan karakteristik respons yang 
stabil. Hal ini ditunjukkan dengan tidak 
adanya overshoot pada respons sistem 
sehingga sistem tidak mengalami lonjakan 
berlebih sebelum mencapai kondisi tunak. 

Selain itu, sistem mampu mencapai 
kondisi tunak dengan waktu settling time 
sebesar 44,5 detik dan rise time sebesar 
13,4 detik. Nilai steady state sebesar 1 
menunjukkan bahwa keluaran sistem telah 
mampu mengikuti nilai referensi yang 
diberikan. Dengan demikian, penerapan 
pengendali PID menggunakan metode 
Ziegler–Nichols mampu meningkatkan 
kestabilan sistem pitch aircraft serta 
menghasilkan respons yang lebih terkontrol 
dibandingkan dengan sistem tanpa 
pengendali. 

Perbandingan Kinerja Sistem 

Perbandingan kinerja sistem dilakukan 
antara sistem tanpa pengendali dan sistem 
yang telah diberikan pengendali PID. 
Analisis ini bertujuan untuk mengetahui 
pengaruh penerapan pengendali PID 
terhadap karakteristik respons sistem pitch 
aircraft. Evaluasi kinerja sistem dilakukan 
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dengan menggunakan beberapa parameter 
respons yang diperoleh dari hasil simulasi 
step response. Hasil perbandingan 
parameter respons sistem sebelum dan 
sesudah penerapan pengendali PID 
ditunjukkan pada Tabel 5. 

Parameter 
Respons 

Tanpa 
PID 

Dengan 
PID 

Rise Time 0.173𝑠 13.4𝑠 

Settling Time 40.8𝑠 44.5𝑠 

Overshoot 64.4% 0% 

Steady State 0.001 1 

 

Berdasarkan Tabel 5 dapat diketahui 
bahwa penerapan pengendali PID 
memberikan perubahan yang signifikan 
terhadap karakteristik respons sistem. 
Sistem tanpa pengendali menghasilkan nilai 
overshoot yang cukup besar sehingga 
respons sistem mengalami lonjakan yang 
tinggi sebelum mencapai kondisi stabil. 
Setelah diberikan pengendali PID, nilai 
overshoot berhasil ditekan hingga 0%, yang 
menunjukkan bahwa respons sistem 
menjadi lebih stabil dan tidak mengalami 
lonjakan berlebih. 

Perubahan juga terjadi pada 
parameter rise time dan settling time. Nilai 
rise time pada sistem dengan pengendali 
PID menjadi lebih besar dibandingkan 
dengan sistem tanpa pengendali. Hal ini 
menunjukkan bahwa sistem memerlukan 
waktu yang lebih lama untuk mencapai nilai 
referensi. Kondisi tersebut terjadi karena 
pengendali PID bekerja untuk meredam 
lonjakan respons sistem sehingga 
menghasilkan respons yang lebih halus dan 
stabil. 

Nilai steady state menunjukkan bahwa 
sistem dengan pengendali PID mampu 
mengikuti nilai referensi dengan lebih baik. 
Secara keseluruhan, penerapan pengendali 
PID yang diperoleh menggunakan metode 
Ziegler–Nichols mampu meningkatkan 
kestabilan sistem pitch aircraft serta 
menghasilkan respons sistem yang lebih 
terkontrol dibandingkan dengan sistem 
tanpa pengendali. 

Hasil analisis menunjukkan bahwa 
pengendali PID yang dirancang 
menggunakan metode Ziegler–Nichols 
mampu meningkatkan kestabilan sistem 
pitch aircraft dengan mengurangi overshoot 
secara signifikan serta menghasilkan 
respons sistem yang lebih stabil dan 
terkontrol. 

KESIMPULAN 

Penelitian ini telah melakukan pemodelan 
dan analisis kestabilan sistem pitch aircraft 
berdasarkan dinamika longitudinal pesawat 
yang kemudian direpresentasikan dalam 
bentuk fungsi alih. Analisis respons sistem 
tanpa pengendali menunjukkan bahwa 
karakteristik respons yang dihasilkan masih 
kurang optimal, ditandai dengan adanya 
overshoot serta waktu yang relatif lama 
untuk mencapai kondisi tunak. Kondisi 
tersebut menunjukkan bahwa sistem 
memerlukan metode pengendalian yang 
mampu meningkatkan kestabilan dan 
memperbaiki performa respons sistem. 

Perancangan pengendali PID dilakukan 
menggunakan metode penalaan Ziegler–
Nichols dengan memanfaatkan karakteristik 
respons step sistem untuk menentukan 
parameter pengendali. Hasil simulasi 
menunjukkan bahwa penerapan pengendali 
PID mampu meningkatkan kinerja sistem 
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dengan menghasilkan respons yang lebih 
stabil, menghilangkan overshoot, serta 
memungkinkan sistem mencapai kondisi 
tunak dengan lebih terkontrol. Hasil tersebut 
menunjukkan bahwa metode Ziegler–
Nichols dapat digunakan secara efektif 
dalam proses penalaan parameter PID pada 
sistem pitch aircraft. Dengan demikian, 
pendekatan yang digunakan pada penelitian 
ini dapat menjadi salah satu alternatif 
metode dalam meningkatkan kestabilan dan 
performa sistem kendali pada dinamika pitch 
pesawat. 
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