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ABSTRAK

STUDI EKSPERIMEN KARAKTERISTIK AERODINAMIKA
PENGARUH ANTI STALL LONG FENCE AIRFOIL NACA 2412
DENGAN OIL FLOW VISUALIZATION PADA PESAWAT CESSNA
172 DI POLITEKNIK PENERBANGAN SURABAYA

Oleh:
Dean Azriel Arifin
NIT : 30421031

Pesawat dapat terbang karena memiliki gaya angkat (/iff) yang dihasilkan
oleh sayap pesawat (wing) dengan bentuk airfoil yang memiliki gaya hambat (drag)
paling rendah diantara bentuk lainnya. Airfoil yang digunakan adalah NACA 2412
dengan penambahan anti stall strip long fence dengan bentuk trapezoidal
diharapkan dapat mencegah terjadinya sta/l pada angle of attack tinggi. Penelitian
ini melakukan pengujian aerodinamika dengan cara menggunakan wind tunnel
dengan metode oi! flow visualization untuk melihat karakteristik aliran udara pada
upper surface plain airfoil NACA 2412 dan dibandingkan dengan penambahan anti
stall strip long fence. Bentuk anti stall strip long fence ditempatkan di 20% dari
Leading Edge. Variasi yang digunakan diantaranya adalah eksperimen pada sudut
serang (a) airfoil (0°, 4°, 8°, 10°, 12°, 15°dan 17°), dan kecepatan fireestream
(10m/s dan 20 m/s) pengujian pada wind tunnel. Hasil penelitian ini diharapkan
terjadi peningkatan performa gaya angkat (/iff) aerodinamika pada airfoil di angle
of attack 0° sampai dengan angle of attack 12° dibuktikan dengan separation point
yang terlihat visual dari 0i/ akan menunjukan bahwa upper surface masih menerima
aliran udara pada angle of attack tinggi dan belum menujukan tanda tanda szall pada
penambahan anti stall strip airfoil NACA 2412.

Kata kunci : airfoil, NACA 2412, trapezoidal, anti stall strip long fence
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ABSTRACT

STUDI EKSPERIMEN KARAKTERISTIK AERODINAMIKA
PENGARUH ANTI STALL LONG FENCE AIRFOIL NACA 2412
DENGAN OIL FLOW VISUALIZATION PADA PESAWAT CESSNA
172 DI POLITEKNIK PENERBANGAN SURABAYA

by:
Dean Azriel Arifin
NIT : 30421031

Airplanes can fly because they have a lift generated by the wings of the
aircraft (wing) with an airfoil shape that has the lowest drag among other shapes.
The airfoil used is NACA 2412 with the addition of anti stall strip long fence with
trapezoidal shape is expected to prevent stall at high angle of attack. This research
conducts aerodynamic testing by using a wind tunnel with the oil flow visualization
method to see the characteristics of airflow on the upper surface plain airfoil NACA
2412 and compared with the addition of anti stall strip long fence. The anti stall
strip long fence is placed at 20% of the leading edge. The variations used include
experiments on the angle of attack (o) of the airfoil (0°, 4°, 8°, 10°, 12°, 15° and
17°), and freestream velocity (10m/s and 20 m/s) testing in the wind tunnel. The
results of this study are expected to increase the performance of aerodynamic lift
on the airfoil at an angle of attack of 0° to an angle of attack of 12° as evidenced
by the separation point that is visible visually from the oil will show that the upper
surface still receives airflow at a high angle of attack and has not yet shown signs
of stall in the addition of anti stall strip airfoil NACA 2412.

Keywords . airfoil, NACA 2412, trapezoidal, anti stall strip long fence
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BAB 1
PENDAHULUAN

1.1 Latar Belakang

Pesawat terbang pertama kali ditemukan oleh Wilbur Wright dan Orville
Wright. Mereka terinspirasi oleh seekor burung dengan fokus pada konsep sayap.
Antara tahun 1900-1902 mereka melakukan percobaan menggunakan pesawat
tanpa mesin yang disebut dengan glider. Akhirnya Wilbur dan Orvile
mengembangkan konsep sayap dan kemudi yang dapat digerakan sehingga pada
tahun 1903 mereka berhasil menerbangkannya pesawat selama 59 detik menempuh
852 kaki di Kitty Hawk, North Carolina dengan bentuk pesawat seperti pada
gambar 1.1.

Gambar 1.1 Pesawat Glider Wright Bersaudara
(Sumber https://www.viva.co.id/ -pesawat-militer-pertama-di-dunia-lulus-uji diakses Tanggal 29

Oktober 2023)

Pesawat ini bisa terbang karena bentuk sayap pesawat yang di desain
sedikit melengkung yang kemudian disebut Airfoil. Jenis sayap pesawat yang seperti
ini masih terus digunakan di pesawat modern sampai saat ini, dan terus
dikembangkan dan dirancang lagi untuk mempermudah pesawat saat terbang.
Berkat penemuan ini, inovasi dan pengembangan teknologi terus berlanjut masih
digunakan sampai saat ini.

Pesawat bisa terbang karena memiliki gaya /ift yaitu gaya angkat yang
ditimbulkan dari bentuk Airfoil pada sayap dikarenakan tekanan udara pada bagian

lower surface sayap lebih besar dari bagian upper surface pesawat ,dan gaya lainnya



pada pesawat adalah gaya hambat disebut drag yaitu gaya yang menghambat
pesawat bergerak ke depan dan gaya yang membuat pesawat dapat bergerak menuju
kedepan hasil disebut juga gaya dorong atau thrust. Kondisi gaya berat (w) harus
sama dengan /if (L), gaya dorong (T) harus sama dengan drag (D).

Bagian inti pada pesawat terbang yaitu fuselage (badan pesawat), wing
(sayap), empenage (bagian ekor pesawat), landing gear (roda pendaratan), dan
engine (mesin pesawat). Sayap pesawat termasuk dalam bagian inti pesawat
terbang yang berbentuk airfoil karena bentuk airfoil memiliki drag (gaya hambat)
yang rendah untuk menghasilkan gaya /ift (gaya angkat) yang baik dan wing
disambungkan di masing-masing sisi fuselage (badan pesawat) dan merupakan
permukaan yang mengangkat pesawat ke udara. Model pemasangan sayap pesawat
beragam posisis yaitu diantaranya posisi bawah (Low-Wing.), tengah (Mid-Wing)
atau atas (High-Wing) dari fuselage.

Karakteristik aerodinamika dari bentuk sayap pesawat untuk
memperkirakan sudut maksimal pitch up yang dilakukan oleh pesawat, dari
beberapa metode analisis aerodinamika, metode pengujian menggunakan wind
tunnel masih dianggap efektif dalam memprediksi karakteristik aerodinamika dan
stabilitas pesawat yang diproduksi. Semua pesawat menggunakan besaran /ift
setinggi-tingginya, untuk mencapai hal tersebut membutuhkan angle of attact yang
tinggi juga. Pada saat angle of attack tinggi, menimbulkan gaya drag yang tinggi
juga. Cara mengatasi gaya drag dan mengurangi efek wind shear pada wing maka
dipasangkan anti stall wing long fence di bagian upper surface pada sayap pesawat
terbang.

Anti stall wing long fence dapat menunda terjadinya separasi aliran dan
aerodynamic stalling dan mengurangi efek dari wind shear. Eksperimen pengujian
karakteristik aerodinamika dibantu dengan alat wind tunnel sub sonic (terowongan
angin). Cara kerja wind tunnel dengan sistem indoor wind intake dengan
menggunakan motor fan blade, body wind tunnel menyerupai tabung venturi yang
di dalamnya terdapat test section berupa airfoil NACA 2412, setelah itu
menambahan . Pada penelitian ini hanya menggunakan airfoil jenis NACA 2412

yang digunakan sebagai benda uji aerodinamika.



Durga Priya dan D.V.Balaji (2016) meneliti tentang stall charateristics
pada NACA 0012 dengan mengamati perbedaan menggunakan single fence dan
two fence dengan boundary layer free stream velocity 30 m/s . Dari hasil tersebut
dapat dilihat coefficient lift (c.), coefficient drag (cv»), sehingga dapat diketahui
pengaruh penambahan fence pada berbagaivariasi sudut serang (angle of attack).
Sebagai acuan dalam menganalisis sudut sta// maka dilakukan simulasi
menggunakan ANSYS CFX pada single fence airfoil dan double fence airfoil yang
ditambahkan pada NACA 0012 dengan sudut serang yang bervariatif. Pemasangan
single fence pada airfoil NACA 0012 memberikan hasil yang paling efektif jika
dibandingkan dengan yang lainnya. NACA 0012 tanpa menggunakan fence
memiliki dasar koefisien /ift maksimum sebesar 1.13 dan penambahan single fence
memberikan /iff sebesar 1.478 dan penambahan double fence memberikan /ift
sebesar 1.477. Kesimpulan yang didapat adalah penambahan fence memberikan
hasil yang besar dalam penambahan sudut angel of attack yang lebih besar dan
stabil sehingga memberikan sudut stall 13° tetapi nilai stall semakin meningkat ke
21°dan memberikan variasi hingga 8°,

Wee Tee dan Ahmed Nurye Oumer (2017) meneliti tentang Effect of
Stall Strip Position, Sixe and Geometry on the Lift Coeficient on NACA 0015
dengan menggunakan NACA 0015 dengan simulasi meggunakan ANSYS Fluent.
NACA 0015 yang digunakan menggunakan Panjang chord 150mm dengan stall
strip yang dipasangkan berbentuk segitiga sama sisi dengan tiga ukuran yang
berbeda yaitu 2mm,3mm,dan 4mm. simulasi dilakukan dengan menempatkan stall
strip pada lima posisi yang berbeda dengan stall strip ukuran 2mm diuji pada
semua posisi, sedangkan yang berukuran 3mm dan 4mm diuji pada pos 1. Stall
strip dipasang dekat leading edge airfoil dengan sudut serang 0°- 16°. Hasil
kesimpulan yang didapat adalah Pada penelitian ini menujukan hasil pada
penempatan stall strip di Pos 1 dapat mencegah terjadinya stall paling baik
diantara 3 Pos lainnya, Hasil stall strip dengan bentuk segitiga memberikan efek
sedikit membantu dalam meningkatkan /iff dan mengurangi terjadinya stall,
sedangkan stall strip dengan bentuk kubah tidak memberikan efek yang signifikan
terhadap stall.



Sanjay N havildar, meneliti tentang Experimental Investigation Lift For
NACA 2412 Airfoil Without Internal Passage with NACA 2412 Airfoil Internal
Passage in a Subsonic Wind Tunnel (2015) meneliti tentang perbandingan
coefficient loft yang dihasilkan oleh airfoil NACA 2412 dengan Lorong internal
dengan airfoil NACA 2412 dengan dimensi yang sama yaitu Panjang chord
100mm dan bentang 100mm dengan pembuatan 4irfoil menggunakan 3D printed.
Simulasi dengan wind tunnel dilakukan dengan kecepatan 8m/s, 11m/s, 15m/s,
18m/s dengan sudut serang 0°,10°,20°,30° dan 40° dengan metode visual
menggunakan smoke generator. Implementasi pengujian menggunakan Wind
Tunnel dengan pengetesan airfoil pada sudut yang bervariasi dan kecepatan yang
berbeda. Dengan hasil pengujian hasil data /iff yang di dapat menggunakan
kilograms. Hasil pengujian dari NACA 2412 dengan internal passage lebih baik
dalam meningkatkan /ift dari pada NACA 2412 tanpa menggunakan internal
passage.

Berdasarkan beberapa aspek yang mempengaruhi latar belakang di atas,
maka penulis mengangkat topik pada tugas akhir ini yang berjudul “STUDI
EKSPERIMEN KARAKTERISTIK AERODINAMIKA PENGARUH ANTI STALL
LONG FENCE AIRFOIL NACA 2412 DENGAN OIL FLOW VISUALIZATION
PADA PESAWAT CESSNA 172R DI POLITEKNIK PENERBANGAN
SURABAYA”.

1.2 Rumusan Masalah

Dari latar belakang diatas maka dapat diidentifikasikan beberapa pokok
masalah,diantaranya :

1. Bagaimana efek Anti Stall Long Fence terhadap aliran fluida diatas
airfoil?.

2. Bagaimana pengaruh Anti Stall Long Fence terhadap titik separasi pada
upper surface dengan tanpa Anti Stall Long Fence?.

3.  Bagaimana cara kerja Anti Stall Long Fence bekerja pada Airfoil NACA
2412.



1.3 Batasan Masalah

Penelitian ini harus memiliki batasan masalah agar pembahasan yang

dilakukan lebih terfokus pada tujuan yang telah ditetapkan. Batasan masalah dari

penelitian ini adalah sebagai berikut:

1.

Penelitian ini hanya menggunakan Airfoil NACA 2412.

2. Menggunakan Anti Stall dengan konfigurasi Double Strip Long Fence.
3.
4. Penelitian ini hanya menggunakan bentuk Trapezoidal Anti Stall Long

Fluida udara yang mengalir di dalam open-circiut subsonic wind tunnel.

Fence.
Penelitian ini dibatasi tidak mengukur coefficient lift dan coefficient drag

pada airfoil.

1.4 Tujuan Penelitian

Tujuan dari penelitian ini adalah sebagai berikut:

.

Mengetahui cara kerja Anti Stall Long Fence terhadap aliran fluida diatas
airfoil.

Mengetahui pengaruh penggunaan Anti Stall Long Fence terhadap titik
separasi pada upper surface dengan dan tanpa Anti Stall Long Fence.
Mengetahui karakteristik dari penggunaan strip bentuk trapezoidal.
menganalisa karateristik aliran fluida yang melintasi airfoil NACA 2412
dengan Anti Stall Long Fence dan variasi angle of attack (AOA) terhadap

flow separation pada upper surface.

1.5 Manfaat Penelitian

Manfaat dari penelitian ini adalah sebagai berikut:

1.

Penelitian yang dilaksanakan dapat memberikan pengetahuan mengenai
studi aerodinamika yang berupa manfaat penggunaan Anti Stall Long
Fence.

Penelitian mempelajari tentang analisa karakteristik aliran pada airfoil
NACA 2412 dengan berbagai variasi anti stall dan angle of attack.
Penelitian ini juga dapat memberikan kemampuan tentang pemahaman

analisa maupun eksperimen aliran fluida dengan melakukan oil flow



visualization.

4. Penelitian ini diharapkan juga dapat memberikan wawasan dan menjadi

referensi dalam melakukan penelitian di bidang study aerodinamika.

1.6 Sistematika Penulisan

Pada penulisan Tugas Akhir ini, penulis menggunakan sistematika

penulisan berdasarkan urutan bab-bab yang ada, yaitu antara lain :

BAB 1:

BAB 2 :

BAB3:

BAB 4 :

BABS:

PENDAHULUAN

Pada bab ini, penulis membahas tentang latar belakang, rumusan
masalah, batasan masalah, tujuan penelitian, manfaat penelitian, dan

sistematika dalam penulisan.
LANDASAN TEORI

Merupakan bab tijauan pustaka tentang teori yang digunakan sebagai
referensi dalam penelitian, dikaji dari literatur buku maupun kajian

pustaka.
METODE PENELITIAN

Menjelaskan tentang perencanaan metode yang digunakan dalam
penyusunan tugas akhir dengan menentukan rancangan penelitian,
bahan atau materi dan alat yang akan digunakan, data yang
dibutuhkan, instrumen pencapaian, variabel Tugas Akhir, serta
gambaran analisis hasil yang diinginkan.

HASIL DAN PEMBAHASAN

Menerangkan dan menguraikan hasil dari penelitian yang telah
dilakukan kemudian dianalisa apakah sesuai dengan perencanaan alat.

PENUTUP

Bab ini berisi kesimpulan dan saran yang diambil dari rancangan alat

yang sudah dibuat di uji dan di Analisa.



BAB 2
LANDASAN TEORI

Guna menunjang pembahasan lebih lanjut akan diuraikan beberapa teori
dasar dan pengenalan terhadap bahan yang diketahui sebagai media analisis dengan

tujuan agar nantinya dapat membantu dalam bahan penulisan.

2.1 Aerodinamika

Aerodinamika yaitu membahas tentang pergerakan udara ketika benda padat
yang berinteraksi dengan udara. Aerodinamika (ilmu gaya gerak) dari kata Yunani
air = udara dan dynamic = gaya gerak. Sehingga dapat disimpulkan bahwa
aerodinamika adalah suatu ilmu yang mempelajari pergerakan benda di udara. Pada
Salah satu aerodinamika dalam pesawat yaitu diterapkan pada sayap pesawat (wing)
. Menurut Sri Jumini (2018), terhadap penjelasan Al-Qur’an surat An-Nahl Ayat 79
yang menjelaskan kekuasaan Allah terhadap makhluk ciptaannya Sebagai contohnya
adalah burung, tubuh burung yang sedemikian rupa telah di desain oleh Allah SWT
memungkinkan burung dapat terbang dengan gaya dan gerakannya sendiri seperti

contoh pada gambar 2.1.
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Gambar 2.1 Persamaan Aerodinamika Sayap Burung dengan Desain Airfoil Sayap Pesawat

(Sumber https://id.quora.com/Apakah-burung-dapat-terbang diakses pada tanggal 15 November 2023 )



Menurut Sri Jumini (2018), telah diteliti dari analisis komparatif dari sumber

telaah sains dan Al-Qur’an melalui tafsir yang ada didapatkan hasil berupa prinsip

aerodinamis.

1.

Gaya angkat (lift) pesawat dihasilkan dari udsra yang bergerak cepat diatas

pesawat

Gaya angkat pesawat akan lebih besar jika sayap pesawat sedikit dibungkukan

Gaya angkat akan berkurang jika sayap lebih condong ke atas

Menurut Mulyadi (2014), gaya aerodinamika yang ada pada suatu objek
hanya berasal dari dua sumber dasar yaitu distribusi tekanan (pressure) dan
tegangan geser pada permukaan benda. Berikut gaya aerodinamika pada pesawat
memiliki 4 gaya yang mempengaruhi gerak suatu pesawat antara lain :
Lift atau gaya angkat dihasilkan oleh sayap pesawat yang berbentuk airfoil, yaitu
desain dengan tekanan udara dibawah lebih besar daripada tekanan di atas sayap
pesawat sehingga mengakibatkan terangkatnya sayap pesawat dengan dipadukan

sudut serang pada sayap pesawat (wing)

Weight atau gaya berat yang berasal dari berat pesawat, penumpang, bahan bakar,
dan barang muatan di kargo atau bagasi. Karena pesawat memiliki gaya Weight
makan pesawat akan tertarik kebawah dikarenakan terdapat gaya gravitasi. Weight

tegak lurus 90 derajat ke bawah (direction of flight).

Trusht atau gaya dorong adalah gaya yang dihasilkan oleh Engine. Jenis engine
pada pesawat bisa bervariasi sesuai dengan kebutuhan penerbangan. Macam
macam engine bisa berupa penggerak piston atau penggerak turbine.

Drag atau gaya hambat pada pesawat tidak bisa dihilangkan tetapi bisa dikurangi
dengan membuat setiap bagian pesawat tidak memiliki surface yang menahan
udara lewat ke belakang. Maka dari itu setiap bagian pesawat dibuat dengan bentuk

airfoil karena bentuk tersebut memiliki gaya hambat (drag) paling rendah.



2.2 Airfoil

Airfoil adalah permukaan yang dirancang dan diaplikasikan di pesawat
terbang yang mampu mengubah hambatan udara menjadi gaya angkat atau /iff yang
disebut airfoil. Pada gambar 2.2 terlihat Perbedaan tekanan pada bagian upper
surface dan lower surface, airflow yang melewati bagian upper surface harus bisa
mencapai trailing edge dengan kecepatan yang lebih tinggi dari pada lower surface
karena memiliki luas penampang lebih besar (EASA Module 8). Dengan
meningkatnya sudut serang maka akan meningkatkan liff sekaligus juga
menghasilkan induce drag, yaitu pada saat sudut serang wing tinggu dan bagian
leading edge mengalami upwash sedangkan pada bagian trailing edge mengalami

downwash dan membentuk pusaran udara (vortex)

@

Gambar 2.2 Airflow pada Airfoil (EASA Module 8)

Bentuk darisayap pesawat adalah Airfoil yaitu memiliki desain yang cukup
unik karena memiliki kemampuan untuk mengalirkan udara ke belakang dengan
sedikit gaya hambat (drag) yang dihasilkan. Berikut adalah pengertian variable
geometris airfoil:
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Gambar 2.3 Nomenclature Airfoil (Goyal, 2021)
Dari Gambar 2.3 bagian pada airfoil, dapat dijelaskan sebagai berikut :
a. Leading edge, adalah bagian ujung depan dari airfoil.
b. Trailing edge, adalah bagian ujung belakang dari airfoil.



c. Mean chamber line, adalah garis tengah yang membagi sama besar antara
pupper surface dan lower surface airfoil.

d. Chord line, adalah garis lurus yang membujur dari /leading edge ke trailing
edge.

e. Maksimum chamber, adalah jarak maksimum antara mean chamber line
dengan chord line. Posisi Maksimum chamber membantu menentukan bentuk
mean chamber line.

f.  Maksimum thickness, adalah jarak maksimal antara upper surface dan lower

surface yang juga diukur tegak lurus dengan chord line.

2.3 Sudut Serang (Angle of Attack)

Sudut serang adalah sudut antara arah aliran udara (relative wind) dengan
chord line pada airfoil. Relative wind adalah aliran udara yang melewati titik
stagnasi leading edge (Abdullah,2019). Pada gambar 2.4 menunjukan peningkatan
angle of attack berarti juga meningkatkan /ift, namun secara tidak langsung juga akan
membangkitkan induced drag. Induced drag adalah drag atau gaya hambat yang
tidak timbul secara langsung namun disebabkan oleh bentuk dan permukaan surface
yang berbeda. Pada bagian /eading edge akan terbenttuk upwash sedangkan pada
bagian trailing edge terbentuk aliran downwash yang membentuk aliran vorfex

(Wahyuni Fajar,2023).
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Gambar 2. 4 Variasi Sudut Serang (Suseno,2010)



Perubahan angle of attack (o) akan mengakibatkan pitch up dan pitch down
yang juga mempengaruhi /ift yang dihasilkan oleh airfoil. Ketika angle of attack
kecil, maka gaya /ift yang dihasilkan pada airfoil juga kecil, sebaliknya jika semakin
besar angle of attack airfoil maka semakin besar juga /ift yang dihasilkan. Sehingga
dapat mencapai critical point yang bisa mengakibatkan stall. Critical point adalah
keadaan dimana udara tidak dapat melewati surface airfoil dengan sempurna
sehingga mengakibatkan stall. Peristiwa stall dimulai ketika terbentuknya separasi
pada upper surface airfoil ketika meningkatnya angle of attack yang melebihi batas
critical point. Sehingga terbentuk gelombang aliran besar (wake) pada upper surface
airfoil. Airfoil umumnya mempunyai Critical point maksimum angle of attack

berada pada sudut 15° sampai 18° seperti yang ditunjukan pada gambar 2.5.
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Gambar 2.5 Variasi CL dengan Angle of Attack Pada Airfoil (Anderson,2001)
2.4 Bernoulli

Menurut Gilang (2013), prinsip bernoulli adalah mekanika fluida yang
mengatakan bahwa dalam peningkatan fluida akan mengakibatkan penurunan
tekanan pada aliran tersebut. Pernyataan prinsip Bernoulli ini juga menyatakan
bahwa jumlah energi pada suatu titik di dalam sesuatu aliran tertutup sama besarnya

dengan jumlah energi di titik lain pada jalur aliran yg sama.



Transition

mmesTaTIoTITTeo .. _d

Voo Reglon Separated Velooity Defolt
Flov ~ Profile Drrag
4 Laminar p— 1
» Boundary urpulen 1
B4 ; urbulent
N Layer Boundary Layer ko

yr v v

Stagnation Pt Beundary Lovor
Freestream  (y - ) Thiokness = §
Volooity

Gambar 2.6 Boundary Layer and Turbulen (Anderson, 2001)
Bernoulli dalam bentuk yag telah disederhanakan dan dibagi dalam dua bentuk yaitu
bentuk persamaan yaitu aliran yang tidak termampatkan (incompressible flow) dan
aliran yang termampatkan (compressible flow). incompressible flow adalah aliran
udara yang besaran kerapatan massa dari fluida di sepanjang aliran tersebut tidak
berubah, contohnya adalah seperti minyak. Sedangkan compressible flow adalah
aliran fluida yang besaran massa dari sepanjang aliran tersebut tidak berubah, contoh

nya adalah udara,gas alam, dll.

Gambar 2. 7 Posisi Wing tidak Mendapatkan Lift
(Sumber www.putrawit.com diakses tanggal 13 November 2023)

Gambar 2. 8 Posisi Wing Mendapatkan Lift
(Sumber www.putrawit.com diakses tanggal 13 November 2023)

Contoh penerapan prinsip Bernoulli adalah seperti contoh gambar 2.7 diatas



memperlihatkan aliran udara yang /aminar atau lurus ke belakang dikarenakan posisi
wing berada pada angle of attack 0° dan tidak menghasilkan gaya angkat atau /ift.
sedangkan pada gambar 2.8 memperlihatkan posisi wing pada angle if attack lebih
dari 0° membuat udara di lower surface lebih besar tekanannya dari pada di upper
surface dan menghasilkan /ift tetapi secara tidak langsung juga mengakibatkan gaya
hambat atau drag. lalu drag yang membuat udara yang melewati wing terjadinya
turbulen, Udara turbulen mempunyai skin friction drag yang lebih besar
dibandingkan udara laminar, namun udara turbulent mempunyai kemampuan untuk
mencegah pemisahan aliran udara yang dapat mengakibatkan sta// dan mengurangi
terjadinya wake drag, serta memungkinkan pesawat dapat dioperasikan pada sudut
serang yang lebih tinggi dan mencapai coeficient lift (Cr) yang lebih besar dan
maksimal dan masih dalam sudut yang belum terjadinya sta/l. Salah satu cara untuk
membuat udara turbulen dan mengindari efek dari wind shear effect atau udara dari
samping untuk pesawat sayap tetap atau fixed wing adalah dengan menggunakan Anti

stall wing long fence.

Anti stall wing long fence adalah bilah-bilah berbentuk airfoil yang dipasang
vertical pada bagian upper surface wing. Fungsi dan cara kerjanya hamper sama
dengan Vortex gemerator yang memutar energi udara stall berlebih yang terjadi
setelah melewati wing. Untuk mengurangi drag yang disebabkan oleh aliran udara
supersonic, maka dipasang suatu plat vertical memanjang dari leading edge ke
trailing edge yang disebut anti stall wing long fence dengan konfigurasi double dan
mempunyai jarak antara anti stall satu dengan anti stall yang lainnya yang dipasang
di upper surface wing dengan bentuk Trapezoidal. Anti stall wing long fence ini
berfungsi untuk menarik udara yang tidak melewati upper surface agar boundary
layer masih terjaga dan udara tetap melewati upper surface dari leading edge ke
trailing edge untuk menghindari terjadinya stall pada saat posisi wing pada posisi

angle of attack yang tinggi.



2.5 Airfoil NACA 2412

NACA adalah singkatan dari “National Advisory Committee for
Aeronautics” merupalan standart dalam perancangan suatu airfoil. Desain
pembuatan airfoil pada dasarnya dibuat khusus sesuai dengan kebutuhan pesawat
yang akan dibuat (Gilang,2013). Pengujian yang dilakukan NACA dengan
membagi pengaruh efek kelengkungan ketebalan atau thinkness serta pengujian
pada bilangan Reynold lebih tinggi dibanding yang lain. (Hidayat, 2018).

Gambar 2.9 Airfoil NACA 2412
(Sumber www.Airfoiltools.com diakses tanggal 12 November 2023)

Pada gambar 2.9 diatas adalah Airfoil NACA 2412 merupakan airfoil seri
empat digit atau empat angkat, yang dimana angka pertama menujukan maksimum
chamber dalam perseratus chord, angka ke dua menunjukan posisi maximum
chamber pada chord line dalam persepuluh chord dari leading edge, dan dua angka
terakhir menunjukan dalam maksimum thickness dalam perseratus chord. Menurut
Gilang (2013) misalnya pada airfoil 2412 memiliki maximum chamber 0.02¢ terletak
pada 0.4c dari leading edge dan maksimum thickness nya adalah 0.12c, dalam
praktek umumnya anga ini dinyatakan dalam persen tali busur yaitu chamber 2% di
40%c dengan dtebal 12%.

2.6 Oil Flow Visualization

Menurut Hariyadi (2015) Oil flow visualization merupakan metode yang
efektif untuk melihat aliran dinamika fluida pada bagian upper surface wing dengan
menggunakan oil sebagai media visual nya. Cara yang digunakan adalah dengan
memotret fluida yang berupa oil dengan pigmen yang telah dicampur dan dioleskan
pada upper surface airfoil kemudian airfoil yang telah diolesi oi/ dimasukan ke
dalam wind tunnel setelah itu wind tunnel dioperasikan. Setelah kering, oil pada
upper surface airfoil akan membentuk dinamika aliran yang dapat di
dokumentasikan dan kemudian di analissa. Sehingga Campuran o0i/ yang digunakan

harus tepat dan memiliki tekstur halus tanpa butiran agar dapat menampilkan



separation point seperti yang ditunjukan pada gambar2.10 dan gambar 2.11.
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Gambar 2.11 Oil Visualization Gambar 2.10 Oil Visualization
(Hariyadi,2015) (Tbnu,2021)

Wind tunnel sangat penting untuk meningkatkan kinerja airfoil. Karena
kinerja airfoil sangat tergantung dari lapisan batas laminar (Mayle, 1991) fenomena
tersebut seperti laminar separation bubble untuk memastikan tingkat turbulensi
aliran bebas yang rendah dan kualitas aliran yang baik di uji dengan wind tunnel dan
visualisasi yag ditunjukan pada gambar 2.12 untuk upper surface pada airfoil dan

gambar 2.13 untuk buble separation.
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Gambar 2.12 Schematic Of Separation Oil Flow Visualization (Genc,2012)
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Gambar 2.13 Laminar Separation Bubble (Lock, 2007)
Teknik membuat Oil Flow Visualization dilakukan dalam langkah —
langkah berikut:
1. Buatlah campuran Kerosene dan Titanium Oksida (TiO2) powder dengan
perbandingan volume 5 : 1.
2. Setelah pencampuran Kerosene dengan Titanium Oksida, lalu tambahkan Oleic
Acid sebesar 5% pada campuran tersebut.

3. Pastikan tercampur rata dan halus tanpa ada gumpalan menggunakan mixer

2.7 Wind Tunnel

Wind tunnel sangat penting untuk meningkatkan kinerja airfoil. Karena
kinerja airfoil sangat tergantung dari lapisan batas laminar (Mayle, 1991) fenomena
tersebut seperti laminar separation bubble untuk memastikan tingkat turbulensi
aliran bebas yang rendah dan kualitas aliran yang baik di uji dengan wind tunnel.
Penelitian dilakukan di terowongan angin atau wind tunnel subsonic pada gambar
2.15. Wind tunnel adalah alat yang digunakan untuk melakukan pengujian
aerodinamika terhadap sebuah object percobaan yang berhubungan dengan aliran
udara, Wind tunnel biasanya digunakan untuk mensimulasi sebuah kondisi aliran
udara terhadap object yang diujikan. Salah satu syarat wind tunnel layak digunakan
untuk melakukan pengujian adalah aliran wind tunnel harus seragam
(Hermawan,2020). aliran yang dihasilkan sangat mudah terganggu sehingga sangat

disarankan untuk menggunakan wind tunnel subsonic agar titik separasi tidak maju



lebih cepat dan dapat memunculkan fenomena buble separation (M.Anyoji,2019)
dengan peletakan airfoil pada test station pada gambar 2.14.
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Gambar 2.15 Subsonic Wind Tunnel (Yopiandi,2021)

Untuk memastikan kualitas aliran udara yang baik pada saat pengujian maka
pada inlet diberi honey comb agar udara yang dihasilkan bagus dan laminar saat udara
menyentuh airfoil. Sehingga mengakibatkan Gaya inersia oil yang bergerak lebih
rendah dari viscous dan surface tension agar tidak mempengaruhi aliran pada surface
wing. Pada airfoil di daerah upstream dengan pemotongan pada area midspan, Hal ini
disebabkan perbedaan kecepatan udara diatas dan dibawah sayap airfoil sehingga titik
separasi bergeser ke belakang dan juga efek penambahan /ifting surface, sehingga
aliran divariasi beberapa sudut serang terjadi percepatan aliran. Garis warna merah

pada gambar 2.16 menunjukkan aliran transisi dan garis warna kuning yang putus -



putus menunjukkan titik separasi. (Geng et al., 2016)

Be=%5x 100

FILOW

Re=7 Sx10¢

Shear Flow

_—

Gambar 2.17 Oil Flow Visualization Over NACA 2415, (o) =8 0 ,(Geng,2011)



Gambar 2.18 Contoh Ekperimen Oil Flow Visualization over NACA 2415 (Geng,2011)
2.8 Blockage Effect

Yang mengakibatkan blockage ratio adalah Jarak dari spesimen uji ke batas
aliran pengujian bagian terowongan angin biasanya lebih pendek dari pada kondisi
operasi aktual di lingkungan alami (Barlow et al. 1999). Blockage Effect dibagi
menjadi 2 jenis, yaitu Solid Blockage yang ditunjukan gambar 2.19 dan Wake
Blockage yang ditunjukan pada gambar 2.20. pada jenis Solid Blockage terjadi karena
berkurangnya are untuk angin melewati object pengujian di dalam workstation,
sedangkan Seperti yang ditunjukkan pada gambar 2.20 kecepatan angin meningkat
dan tekanan menurun untuk memenuhi persamaan Bernoulli, di mana massa yang
mengalir melalui area yang dikurangi oleh object pengujian harus konstan.
Kecepatan angin meningkat, sementara di dekat benda uji, dan setelah melewati
spesimen, Solid Blockage Effect berkurang, dan kecepatan angin dikembalikan ke
kondisi aliran udara bebas. Terdapat rumus untuk mengetahui Blockage dari

workstation wind tunnel dengan rumus (Houigab Jeong. 2016)
B = 4 x 100
k7B

Penunjukan pada rumus diatas ada penunjukan BR adalah Blockage ratio dengan
rumus perbandingan antara A sebagai object pengujian dengan B sebagai luas dari
workstation pada wind tunnel lalu di perkalian 100 untuk mengetahui berapa persen
blockage ratio pada experiment.

- Luas Work station ~ : 250.000

- Luas Plain Airfoil :31.200



- Luas ASS Airfoil :37.200

Plain Airfoil By = —- x 100
= 0,1248 x 100
= 12,48%

ASS Airfoil B = === x100
=0,1488 x 100
= 14,88%

Kesimpulan yang didapat adalah Blockage pada wind tunnel eksperimen
menunjukan hasil Blockage pada plain airfoil adalah 12,48% dan blockage airfoil
dengan penambahan Anti stall Strip adalah 14,88%. Pada pengujian airfoil ini di
identifikasikan sebagai solid blockage karena bagian yang di analisis bagian upper
surface dengan melihat pergerakan fluida oil dapat terlihat dan dapat di

identifikasikan

—»
Gambar 2.19 Solid Blockage
WIND <.

Gambar 2.20 Wake Blockage
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Gambar 2.21 Tampilan Peletakan Airfoil NACA 2412 Pada Workstation Wind Tunel

2.9 Wing Fence

Wing Fence umumnya digunakan pada pesawat dengan bentuk sayap swept
back untuk mencegah lapisan boundary layer keluar ke arah wing tip. Aliran silang
menciptakan daya angkat samping pada pagar yang menghasilkan pusaran vortex.
Sehingga wing fence Ini meningkatkan koefisien /ift (Moh Sadraey, chapter 5 wing
desain). wing fence merupakan wing accesories tambahan yang umum digunakan
untuk pesawat STOL (Short Takeoff And Landing) yang dipasangkan pada pesawat
ringan dengan tipe fixed wing yang diperuntukan untuk pesawat yang membutuhkan
jarak landing dan take off di landasan yang pendek, diantaranya pesawat yang
umumnya menggunakan penambahan modifikasi STOL seperti pesawat cessna,
piper, dan balanca. Modifikasi STOL di sediakan oleh penyedia modifikasi STOL
yang berlisensi seperti Perusahaan crosswind STOL, Horton.inc, Micro
Aerodynamic, dan Sierra Industries (sumber : https://en.wikipedia.org/wiki/STOL)..

Crosswinds

S.7.0.L. Kit

Gambar 2.22 Croswind STOL Kit



(Sumber : https:// www.crosswindsstol.com/products.html)
2.10 Wing Fence Position
Pada pesawat bersayap lurus atau straight, wing fence bertujuan untuk
mengontrol aliran udara di area flap (All Star Wing Design Level 3) seperti yang
ditunjukan pada gambar 2.22. Penggunaan wing fence juga menciptakan masalah
structural dan tidak dapat direckomendasikan secara khusus di lokasi tertentu untuk
semua pesawat. Tergantung pada geometri sayap dan kondisi aliran, lokasi, ukuran,
dan jumlah pagar akan bervariasi untuk mendapatkan kinerja yang optimal
(Vadivelu, 2018). Pada gambar 2.24 mengilustrasikan tiga posisi open wing fence
relatif terhadap wing chord . Pada gambar A, wing fence ditempatkan di dekat trailing
edge pada gambar B, lebih dekat ke pusat chord, dan pada gambar C, lebih dekat ke
pusat chord jauh ke depan dari pusat dan relatif dekat dengan leading edge (Mc Gann,
1980).

Wing Fence

Gambar 2.23 Wild West Aircraft SuperStol
(Sumber : https://www.wildwestaircraft.com/superstol)

Gambar 2.24 Macam macam peletakan wing fence (Mc Gann, 1980)
2.11 Pengaruh Peletakan Wing Fence

Peletakan wing fence terdapat 3 macam yaitu hanya di leading edge, dari



tengah wing ke trailing edge, dan memanjang dari leading edge ke trailing edge.
Masing masing memiliki pengaruh dan fungsi yang berbeda dalam mempengaruhi
boundary layer untuk menciptakan vortex pada upper surface. Dalam penelitian ini
menggunakan NACA 2412 dengan peletakan wing fence dengan jarak 20% dari
leading edge memanjang ke trailing edge dengan trapezoidal pada bagian depan wing
fence dikarenakan pesawat cessna termasuk dalam kategori low speed aircrafft.
Tujuannya untuk menciptakan vortex di area upper surface pada saat angle of attack

airfoil tinggi sehingga dapat menghambat terjadinya separasi yang terlalu cepat.

Vortex

Wind Wing Fence

NACA 2412

Gambar 2.25 Contoh Pengaruh Wing Fence

Peletakan wing fence hanya di bagian leading edge diperuntukan pada
pesawat dengan kecepatan tinggi karena vorfex sudah terbentuk dahulu sehingga
wing fence di fungsikan untuk mengontrol aliran udara setelah melewati wing fence
seperti yang ditunjukan pada gambar 2.26 . Berbeda dengan wing fence yang
diletakan pada jarak sekian dari leading edge biasanya dipasangkan pada pesawat
dengan kecepatan rendah dikarenakan pada kecepatan rendah belum terjadi vortex
pada leading edge sehingga wing fence berfungsi untuk menghasilkan vortex di area
upper surface wing seperti yang ditunjukan pada gambar 2.27 untuk menghambat

terjadinya separasi yang terlalu cepat.

Gambar 2.27 Wing Fence Learjet Gambar 2.26 Wing Fence TBM700



2.12 Penelitian Terdahulu

Pada penyusunan tugas akhir ini, ada beberapa acuan dari penelitian terdahulu

seperti yang ditunjukan pada tabel 2.1

Tabel 2.1 Daftar Penelitian Terdahulu

Metode Tahun Peneliti Keterangan Persamaan / perbedaan
Oil Flow 2007 Johari, Menggunakan airfoil |e Persamaan :
Vizualization Henoch, dan NACA 634-021. - Menggunakan

Levshin Menggunakan metode oil flow
trapezoidal vortex vizualization.
generator. e Perbedaan:
Amplitude leading- - Menggunakan
edge berkisar antara NACA 43018.
2,5-12% dari mean - Menganalisis
chord lenght, RE Koefisien Lift
=1.83 X 10°. (C,) serta
Panjang gelombang Visualisasi
spanwise adalah 25% Aliran dan
dan 50%. menganalisis
Hasil penelitian ini Koefisien Drag
adalah efek (Cp).
sinusoidal pada - Kecepatan aliran
leading edge NACA udara bebas
634-021 yaitu (freestream) yang
pengurangan akan digunakan
koefisen angkat pada sebesar 10m/s,
baseline foil 20m/s.
sebanyak 50%,
amplitude hampir
konstan kisaran 10°-
26°.

Subsonic 2015 Sanjay N Menggunakan e Persamaan :
Windtunnel havildar, airfoil NACA - Menggunakan
dan 3D Sharul 2412. NACA 2412.
printed Pawar, Menganalisis - Menganalisis

Apoorva Koefisien Lift Koefisien Lift




Lele, Rahul NACA 2412 (Cy) serta
Pradan,dan dengan internal Visualisasi
Aniket Rishi passagge Aliran dan
sudut serang (a) 0°, menganalisis
10°, 20°,30° dan Koefisien Drag
40°. (Cp).
Velocity yang - Menggunakan
digunakan 8m/s, subsonic wind
11m/s, 15m/s, dan tunnel
18m/s. e Perbedaan:
Menggunakan model - Menggunakan
3D printed plain airfoil dan
Hasil pengujian internal passage
slotted bagus dan - Sudut serang
meningkatkan lift yang digunakan
pada velocity 8m/s 0°, 4°, 8, 10°,
dan 11m/s 12°, 15°, dan
17°
- Menggunakan
metode oil flow
vizualization
- Menggunakan Re
= 1x10°dan Re =
2x 103
- Kecepatan aliran
udara bebas
(freestream) yang
akan digunakan
sebesar 10m/s,
20my/s.
Eksperimen 2017 Wee Tee dan Menggunakan e Persamaan :
dan Simulasi Aklilu airfoil NACA - Menganalisis
Numerik Baheta 0015. Koefisien Lift
penambahan stall (Cy) serta
strip Visualisasi

Aliran dan




Variasi jarak stall
strip dari leading
edge bervariasi

dari pos 1 sampai
pos 5

Varasi geometri
dari stall strip

Hasil dari penelitian
ini adalah
Penambahan stall
strip paling bagus
pada penempatan pos
1

Bentuk geometri
stall strip paling baik
adalah bentuk
Triangular
Penambahan stall
strip dapat
menambahkan gaya
lift dan mengurangi

efek stall.

menganalisis
Koefisien Drag
(Cp).

- Menggunakan
bentuk
triangular

Perbedaan :

- Mengganalisa
bebagai pos
penempatan

stall strip.

Menggunakan
NACA 2412.

Menggunakan
metode oil flow

vizualization

Menggunakan Re
=1x10°dan Re =
2x 103

Kecepatan aliran
udara bebas
(freestream) yang
akan digunakan
sebesar 10m/s,

20m/s.

Ansys

Rans

2022

James Julian
dan nely
Toding
Bunga

Menggunakan
NACA 4415
Penambahan Cavity
pada NACA 4415.
Menggunakan
Reynolds number
2x10° dan 3x10°
Hasil penelitian ini

memperlihatkan

Perbedaan :

- Menggunakan
NACA 4415

- Menggunakan
cavity

- Menggunakan

metode numerical




bahwa penggunaan
cavity dapat
meningkatkan

performa dari wing

- Menggunakan Re
=2x10°dan Re =
3x10°

meningkatkan
coefficient lift.
Metode 2016 Arwanda Menggunakan e Persamaan :
Computation Wahyu Eko airfoil NACA - Menganalisis
al Fluid 2412 Koefisien Lift
Dynamics menggunakan (CL) serta
(CFD) penambahan slat. Visualisasi
Konfigurasi slat Aliran dan
angle 0,05 ;0,07 menganalisis
;0,09 Koefisien Drag
Re=12,58x10 (Cp).
pada sudut - Menggunakan
serang (o) 0°, 8°, NACA 2412
dan 16°. e Perbedaan:
Hasil dari penelitian - Menggunakan
ini adalah Koefisien slat
lift pada angle of - Sudut serang
attack 8°, dan 16°. yang digunakan
8°, dan 16°.
- Menggunakan
metode numerical
Persamaan
- Menggunakan
NACA 2412
Oil flow 2021 Ibnu halim Menggunakan e Persamaan :
visualization NACA 43018 - Menganalisis
Menggunakan Koefisien Lift
triangular vortex (Cy) serta
generator Visualisasi
Aliran dan

menganalisis




Tipe vortex
generatornya
triangular VG
dengan susunan
counter rotating,
x/c=20%, V=20 m/s.
Variasi sudut
serangnya adalah (o)
0°, 2°, 4°, 6°,8°,10°,
12°, 15°,16°,17°,dan
20°.

Penggunaan vortex
generator lebih
efektif menunda
separasi aliran yang
dapat diamati pada
sudut serang 12°-15°
pada airfoil dengan
dan tanpa vortex

generator.

Koefisien Drag
(Cp).

- Menggunakan
x/c =20%

- Menggunakan
NACA 43018

Perbedaan :

- Susunan VG
adalah straight
disumbu x
terhadap arah

chord line

Menggunakan
metode oil flow

vizualisation

Sudut serang
yang digunakan
0°, 4°, 8°, 10°,
12°, 15°, dan
17°

Menggunakan
metode oil flow

vizualization

Menggunakan Re
=1x10°dan Re =
2x 103

Kecepatan aliran
udara bebas
(freestream) yang
akan digunakan
sebesar 10m/s,

20m/s

Eksperimen
dan Simulasi

Numerik

2022

Leandis,
Khairil,

Rustan

Menggunakan airfoil
NACA 23012.

Persamaan :
- Menganalisis

Koefisien Lift




V =20.96 m/s, 28.48
m/s, dan 33,90 m/s
Panjang Chord = 10
cm
Parameter yang
dievaluasi meliputi
koefisien tekanan
(Cp), Upper Surface,
Lower Surface
Hasil penelitian ini
menunjukan Cp tanpa
menggunakan vortex
generator untuk udut
serang 6°,7° dan 8°
untuk upper surface
sebesar -1,8235, -
1,5000, dan -
1,3529 dan lower
surface 1,2647,
0,8529,
dan 0,7059
sedangkan dengan
menggunakan vortex
generator yaitu -
2,0735,-1,6176, dan
-1,5000 dan 1,2941,
0,8824, dan 0,7353.

(Cy) serta
Visualisasi
Aliran dan
menganalisis
Koefisien Drag
(Cp)-

e Perbedaan:

- Susunan VG
adalah straight
disumbu x
terhadap arah

chord line

Menggunakan
metode oil flow

vizualisation

Menggunakan
NACA 43018

Sudut serang
yang digunakan
0°, 4°, 8°, 10°,
12°,15°, dan
1774

Menggunakan
metode oil flow

vizualization

Menggunakan Re
=1x10°dan Re =
2x 103

Kecepatan aliran
udara bebas
(freestream) yang
akan digunakan
sebesar 10m/s,

20m/s.




BAB 3
METODE PENELITIAN

Bagian metode dari penelitian ini berkaitan dengan alat dan bahan yang
digunakan yaitu metode simulasi menggunakan terowongan angin (wind tunnel)
berkecepatan subsonic. Benda uji yang digunakan adalah airfoil NACA 2412. Benda
uji berada di dalam terowongan angin (wind tunnel) yang dialiri angin. Pembuatan
geometri airfoil dan terowongan angin didasari oleh penelitian Anang Saputra (2017)
dengan Re = 1 x10° dan Re = 2 x10°, hal ini dilakukan agar hasil yang didapat bisa
divalidasi. Pembuatan airfoil di desain dengan SolidWork berbahan kayu balsa

3.1 Desain Experimen

Dalam menunjang penelitian tentang karateristik fluida di NACA 2412
dibawah ini peralatan dan benda uji yang digunakan sebagai berikut :
3.2 Benda Uji Penelitian

Airfoil yang digunakan dalam penelitian ini adalah airfoil seri 4 digit yaitu
jenis NACA 2412. Dimensi dan konfigurasi dari airfoil NACA 2412 mengacu pada
airfoiltools.com dengan didesain ulang menggunakan SolidWork dan dibuat dengan
Panjang chord line sepanjang 200mm dan spanwise sepanjang 600mm . Pada gambar
3.1 menunjukkan profil penampang airfoil NACA 2412 sebagai gambaran benda uji

dalam penelitian ini.

Gambar 3.1 Airfoil NACA 2412

3.3 Parameter yang diukur

Analisa dimensi diperlukan untuk mengetahui apakah suatu parameter

30
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mempengaruhi penelitian atau tidak. Dibawah ini adalah parameter aliran yang

mempengaruhi hal ini :
1 Massa jenis fluida, p (kg/m?)
2 Kecepatan fluida, Uoo (m/s)
3 Ketebalan boundary layer, § (m)
4 Airfoil thickness, x (m)
5 Jarak antara dinding plat datar dengan Airfoil, G (m)
6 Panjang Airfoili Chord, ¢ (m)
7  Tinggi Vortex Generator, i (m)

8 Panjang Vortex Generator,l (m)

3.4 Parameter Desain Airfoil NACA 2412

Pada penelitian ini menggunakan airfoil dengan bahan rangka rib dan spar
serta skin menggunakan kayu balsa. Karena memiliki ketahanan yang cukup dan
mudah dibentuk dengan pemotongan kayu balsa menggunakan laser cutting sesuai
dengan desain yang telah dibuat. Desain rib yang dibuat yaitu pada gambar 3.3
berjumlah 12 buah dengan ketebalan kayu Smm dan digabungkan perakitannya
dengan desain spar pada gambar 3.4 berjumlah 3 buah untuk memperkuat airfoil
menggunakan ketebalan kayu blasa Smm. setelah di satukan dengan lem perekat dan
ditambahkan skin menggunakan sheet kayu balsa dengan ketebalan 1mm dipasang
mengikuti bentuk rangka airfoil seperti pada gambar 3.5. airfoil kemudian di dempul
dan diberi cat warna hitam dengan permukaan yang halus agar tidak menimbulkan
drag pada saat pengujian eksperimen pada wind tunnel. Setelah itu airfoil
dipasangkan dengan anti stall long fence dengan desain pada gambar 3.2
menggunakan kayu balsa ketebalan 1mm yang diletakan pada upper surface airfoil
dengan jarak 200mm dari wing tip dan antar anti stall long fence seperti yang

ditunjukan pada gambar 3.7 dan gambar 3.8.
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130

Trapezoidal Anti Stall Strip Fence

Bentuk Trapezoidal

Panjang 150 mm
tinggi 5 mm
Tebal 1 mm

Gambar 3.2 Trapezoidal Anti Stall Strip

ary = 12 PCS
Rib Airfoil NACA 2412
Jenis Kayu Kayu Balsa
Tebal kayu 5 mm
Chord Line 190 mm
Lubang spar 5x5 mm
Jarak lubang antar support 84 mm
Jarak support atas dengan dengan Le 40 mm
41 mm

Jarak support bawah dengan Le

Gambar 3.3 Ukuran Rib Airfoil NACA 2412
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600

" el | |

POTONG MICRO JOIN—2

_~——POTONG MICRO JOIN

ary = 1 PCS. ENT BY AUTOCAD

Support Spar Airfoil NACA 2412

Jenis kayu Kayu Balsa
Panjang 600 mm
Tebal Kayu 5 mm
Tinggi 5 mm
Lubang Support 5x5 mm

Gambar 3.4 Ukuran Support Spar Airfoil NACA 2412

Anti Stall
Long Fence
Leading Edge
_ Trailing Edge
Gambar 3.6 Tampilan 3D Pemasangan Anti Stall long fence
dengan NACA 2412
Leading Edge
o o
O
(=]
& n
Anti Stall
Long Fence
Trailing Edge

Gambar 3.7 Tampilan 3D jarak Pemasangan antar Trapezoidal
Anti Stall Strip long fence pada NACA 2412
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|~ Leading Edge

Anti Stall
Long Fence
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. . . . . "\ Trailing Edge
Gambar 3.8 Tampilan 2D jarak Pemasangan Trapezoidal Anti Stall Strip long fence pada %\IA A
2412

3.5 Peralatan penelitian

3.5.1 Terowongan Angin (wind tunnel)

Dalam penelitian ini menggunkaan open circuit subsonic wind tunnel (gambar
3.9) dengan kecepatan 10 m/s dan 20 m/s untuk menguji benda dalam berskala
model, dengan udara yang masuk langsung bebas dibuang setelah melalui zest
section. Terowongan angin (wind tunnel) dibuat dalam kondisi realistis,

sehingga hasil yang diperoleh cukup akurat.

Gambar 3.9 Wind Tunnel

Wind tunnel subsonic berarti kecepatan yang dihasilkan kurang dari 1 Mach.
Mach adalah satuan umum kecepatan yang menyatakan kecepatan relatif terhadap
kecepatan suara. Satuan biasanya ditempatkan sebelum nomor pengukurannya seperti
Mach 1.0 untuk kecepatan suara, Mach 2.0 untuk kecepatan suara dua kali lipat.
Kecepatan suara sebenarnya tergantung pada tekanan dan suhu atmosfir. Pada suhu udara
0°C dan tekanan udaral atmosphere (atm), kecepatan suara adalah 1088 ft/s atau
331,6m/s atau 748 mi/h, kecepatan dibagi menjadi empat rentang, yaitu:

Ernest Mach (1838- 1916) tidak memperkenalkan bilangan Mach. Istilah

ini diperkenalkan pada tahun 1929 oleh insinyur Swiss Jacob Ackeret. Mach
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sendiri tidak menyebut bilangan itu sebagai Mach Number saat itu. Kemudian
kata Mach digunakan oleh orang-orang sekaligus sebagai penghargaan kepada
Ernest Mach atas kontribusinya dalam pengembangan prinsip dasar supersonik.
Belakangan, Mach Angle (Sudut Mach) dan Mach Reflection muncul dalam

aerodinamika supersonik.

outlet Inlet

wind

Test Section

Gambar 3.10 Test Section Wind Tunnel

3.6 Langkah Kerja Pengujian

untuk pengujian airfoil pada test section subsonic wind tunnel subsonic
WT-60 adalah sebagai berikut dengan contoh peragaan pada gambar 3.11 :
1. Menggunakan safety equipment

2. Menyiapkan kesiapan dari wind tunnel
3. Membuat campuran oil flow visualization

4. Oleskan oil flow pada naca 2412 dengan menggunakan kuas pada

upper surface airfoil.
5. Letakan airfoil pada tempat test section wind tunnel yang tersedia
6. Menyiapkan sudut angle of attack airfoil di test section
7. Operasikan wind tunnel pada kecepatan yang di inginkan

8. Setelah wind tunnel dioprasikan selanjutnya menunggu hasil dari

visual oil flow

9. Ambil dokumentasi gambar hasil visual oil flow
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10. Matikan wind tunnel lalu analisis hasil gambar yg telah diambil

NACA 2412

Plain Airfoil Bg =~ X 100

= 0,1248x 100
=12,48%

Gambar 3.11 Visual Pengujian Airfoil Pada Test Section Wind Tunnel

3.7 Pengolahan Hasil Data
Langkah-langkah pengolahan data adalah sebagai berikut :
1. Lakukan semua variable eksperimen
2. Kumpulkan semua gambar hasil visual oil flow
3. Buat tabel atau grafik dengan parameter 1/, chord line dengan
jumlah angle of attack yang diuji
4. Bedakan tabel atau grafik bedasarkan masing masing kecepatan
5. Masukan hasil dari experimen ke tabel dan tarik garis
6. Buat kesimpulan
3.8 Validasi Data
Validasi merupakan suatu tahapan penting dalam sebelum memulai
sebuah penelitian eksperimen. Penelitian eksperimen dikatakan valid apabila hasil
yang pengujian eksperimen yang dilakukan dengan topik yang sama atau mendekati
hasil dari penelitian eksperimen terdahulu yang menjadi dasar untuk melanjutkan
sebuah penelitian. Pada penelitian ini merujuk pada penelitian terdahulu yang
diteliti oleh Zidhane Aliffaputra (2023), dengan menggunakan plain airfoil NACA
2412 pada sudut serang 0° dengan pengujian menggunakan Computational Fluid
Dinamics (CFD) yang dimana hasil pengujian pada sudut serang 0° masih dalam
keadaan normal dan belum menunjukan separasi terjadi di upper surface wing dan

belum menunjukan adanya turbulen pada bagian trailing edge airfoil. Pada hasil
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pengujian Computational Fluid Dinamics (CFD) NACA 2412 pada sudut serang 0°
menunjukan hasil belum adanya penyebaran tekanan secara acak dan menandakan
bahwa belum terjadi stall dan dalam keadaan normal seperti yang ditunjukan pada

gambar 3.12.

Voo
—
— o
— ‘

Gambar 3.12 Pressure Coefficient Contour a.= 0°

3.9 Lokasi Dan Waktu Penelitian

Penelitian ini dilaksankan di Hangar Aerodynamic Shop lantai 2 Program
Studi Teknik Pesawat Udara (TPU) Politeknik Penerbangan Surabaya. Penulis
menetapkan waktu pelaksanaan penelitian pada bulan November 2023 sampai
bulan Maret 2024. Pada bulan Oktober 2023 mulai menentukan tema judul
proposal tugas akhir dan pada bulan Maret merupakan persiapan dan pelaksanaan
ujian tugas akhir.

Tabel 3.1 Waktu Penelitian

BLLAN ATAL MINGGL KE
2023 2024
OKTOBEFNOVEMEEADESEMEEH JANUARI [FEERUAR MARET | APRIL MEI JUIN) JULL  [AGUSTUS
IR IEEE B BB DB EER B EEEERDEEE

JEMIS KEGIATAN

=
o

Penentuan Tema Judul
Pencarian Judul
Pengajuan Judul

Bab 1

Bab 2

Bab 3

Penyusunan Proposal
Sidang Proposal

Revizi Propozal
Pzlzksanaan Pengambilan Data
Bab 4

Eab 5

Persiapan Seminar T&

| Pelaksanaan Sidang TA
| 15| Pevisi TA

cof-df mfon|pfoafra|—

w

=

=

o
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3.10 Rancangan Penelitian

Berikut merupakan rancangan penelitian yang akan dilakukan :

Mulai

Mendesain Model

v

Pembuatan Airfoil

* Menyiapkan Wind Tunnel ;

Kecepatan 20 m/s

Kecepatan 10 m/s +

> Pelaksanaan Percobaan
|

v v

Plain Airfoil Airfoil dengan Double Anti Stall
1. Sudut serang 0° Fence
2. Sudut serang 4° 1. Sudut serang 0°
3. Sudut serang 8° 2. Sudut serang 4°
4. Sudut serang 10° 3. Sudut serang 8°
5. Sudut serang 12° 4. Sudut serang 10°
6. 5
7. 6

7

Sudut serang 12°
Sudut serang 15°
Sudut serang 17°

Sudut serang 15°
Sudut serang 17°

v

Tidak Valid

Visualisasi dengan Oil Flow

Validasi : Valid ;

Pembahasan Hasil Validasi ‘_

( Kesimpulan )

Gambar 3.13 Flowchart Penelitian




3.11 Mind Map

PENGUKURAN GAYA MODEL
AIRFOIL SD7043 DIDALAM
TEROWONGAN ESWT (EDUCATION
SMALL WIND TUNNEL)

2021

A\

2D Numerical Investigation of the
Laminar and Turbulent Flow Over
Di_erent Airfoils Using OpenFOAM.
2012

STUDI EKSPERIMEN
KARAKTERISTIK
AERODINAMIKA

PENGARUH ANTI STALL
LONG FENCE AIRFOIL
NACA 2412 DENGAN OIL
FLOW VISUALIZATION

v

Comparative Study Aerodynamics Effects
of Wingtip Fence Winglet on Fix Wing
Airfoil Eppler E562
2019

Analisa Pengaruh Variasi Sudut dan Luas
Penampang Winglet terhadap Sayap
NACA Airfoil 2412 Pada Pengujian Low
Subsonic Wind Tunnel
2019

1 1 1

Effect of Stall Strip Position, Size and
Geometry on the Lift Coefficient of NACA
001 Aerofoil
2017

1

PENGUKURAN GAYA MODEL
AIRFOIL SD7043 DIDALAM
TEROWONGAN ESWT (EDUCATION
SMALL WIND TUNNEL)

2021

Peningkatan Performa Aerodinamika
NACA 4415 dengan Menggunakan Cavity
2022

An Insight into the Dynamic Stall Lift
Characteristics

1 11

Gambar 3.14 Mind Map
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Low SubSonic

Airfoil SD7043

Software XFLR5

Airfoil FX 79-w15A
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CFD

Open Foam

Airfoil Eppler E562

Ansys 19

Rearward wingtip fence

Foward wingtip fence

Airfoil Naca 2412

Wind Tunnel

Penambahan Wing tip

Stall Strip

Airfoil NACA 0015

Airfoil NACA 0012

Ansys ICEM CFD
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Wind Tunnel
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Cavity Model

Ansys CFD
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Wind Tunnel

Penambahan Wing Tip




40



	cover TA.pdf (p.1)
	1-3 MENTAH.pdf (p.2-53)

