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RINGKASAN

Analisis Aerodinamika Aileron Pesawat N2XX dengan Metode Computational
Fluid Dynamics; Siti Nur Rahmah, 161910101078; 2020; 67 halaman; Jurusan
Teknik Mesin Fakultas Teknik Universitas Jember.

Pesawat N2XX adalah pesawat perintis buatan PT. Digantara Indonesia yang
bekerjasama dengan LAPAN. Pesawat ini berkapasitas 19 penumpang yang
dilengkapi dua buah turboprop. Keunggulan yang dimiliki pesawat ini adalah
kemampuan Short Take Off and Landing (STOL) yang dapat melakukan lepas
landas dan mendarat pada landasan pacu yang terbatas. Pesawat ini terus dilakukan
pengembangan dan pengkajian guna penyempurnaan di berbagai bidang. Penelitian
ini mengkaji pada bidang aerodinamika terkait fenomena aerodinamika yang terjadi
pada pesawat terbang.

Pesawat terbang memiliki sistem kendali yang berfungsi untuk mengontrol
gerakan pesawat. Sistem kendali mengendalikan pesawat melalui control surface.
Control surface umumnya terdiri dari aileron (roll), elevator (pitch), rudder (yaw).
Penelitian ini akan mengkaji terkait efektivitas aileron terhadap pengaruh luasan
permukaan aileron. Nilai koefisien hinge moment pada aileron akan menentukan
besaran wheel force yang terjadi pada stick pilot. Perubahan luasan aileron
dilakukan dengan menggabungkan vane pada bagian leading edge aileron. Variasi
defleksi aileron dilakukan sebagai variabel yang telah ditentukan.

Metode yang digunakan pada penelitian ini adalah simulasi dua dimensi
menggunakan Computational Fluid Dynamis (CFD) komersial. Penelitian ini
berusaha untuk mengoptimasikan nilai koefisien hinge moment (Cnm) pada aileron
Pesawat N2XX. Validasi terhadap meshing yang digunakan dilakukan terlebih
dahulu sebelum melakukan simulasi terhadap aileron Pesawat N2XX. Validasi
berupa data koefisien lift (Cy) hasil simulasi dengan data Wind Tunnel Test (WTT)
dengan standar Y* meshing. Simulasi aileron dilakukan dengan menggunakan

meshing Y* yang memiliki error C;terkecil.

Vil
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Validasi meshing untuk angka Y* = 0,944; 0,75; dan 0,64 diperoleh hasil bahwa
Y* =0,64 menghasilkan angka error koefisien lift (Cy) terkecil yaitu & = 3,760976%.
Simulasi aileron menghasilkan angka koefisien drag (Cq) aileron modifikasi pada
saat 5a = -20° dan 20° masing-masing adalah 0,075 dan 0,100. Nilai tersebut lebih
besar jika dibandingkan Cq aileron basic masing-masing adalah 0,072 dan 0,089.
Angka koefisien lift (Ci) aileron modifikasi pada saat §a = -20° dan 0° masing-
masing adalah -0,114 dan 0,452. Nilai tersebut lebih besar jika dibandingkan Ci
aileron basic masing-masing adalah -0,125 dan 0,446. Angka koefisien hinge
moment (Cnhm) aileron modifikasi pada saat §a = -20°, 0°, dan 20° masing-masing
adalah -0,071; 0,078; dan 0,177. Nilai tersebut lebih kecil jika dibandingkan Chm
aileron basic masing-masing adalah -0,09; 0,095; dan 0,201.

viii
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SUMMARY

Aerodynamic Analysis of N2XX Aircraft Aileron with Computational Fluid
Dynamics Method; Siti Nur Rahmah, 161910101078; 2020; 67 pages; The Faculty

of Engineering, University of Jember.

N2XX aircraft is a pioneering aircraft made by PT. Digantara Indonesia in
collaboration with LAPAN. This aircraft has a capacity of 19 passengers equipped
with two turboprops. The advantage of this aircraft is the ability of Short Take Off
and Landing (STOL) that can take off and land on a limited runway. This aircraft
continues to be developed and reviewed for improvement in various fields. This
study examines the field of aerodynamics related to aerodynamic phenomena that
occur in aircraft.

Airplanes have a control system that functions to control aircraft movements.
The control system controls the aircraft through control surfaces. Control surfaces
generally consist of aileron (roll), elevator (pitch), rudder (yaw). This study will
examine the effectiveness of aileron on the effect of aileron surface area. The hinge
moment coefficient value on the aileron will determine the amount of wheel force
that occurs on the pilot stick. Changes in the area of the aileron are done by
combining vanes on the leading edge of the aileron. Variation of aileron deflection
is done as a predetermined variable.

The method used in this research is a two-dimensional simulation using
commercial Computational Fluid Dynamics (CFD). This study seeks to optimize
the value of the hinge moment coefficient (Chm) on the N2XX Airplane aileron.
Validation of the meshing used is done first before simulating the N2XX Aircraft
aileron. Validation is in the form of lift coefficient (Cl) simulation results with Wind
Tunnel Test (WTT) data with Y* meshing standard. Aileron simulations are
performed using meshing Y™ which has the smallest C error.

Meshing validation for number Y* = 0.944; 0.75; and 0.64, the results show
that Y* = 0.64 results in the smallest coefficient of lift error (Ci) € = 3.760976%.

Aileron simulation produces the modified aileron drag coefficient (Cq) when 6a =
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-20° and 20° are 0.075 and 0.100, respectively. This value is greater than the Cq
aileron basic, respectively 0.072 and 0.089. The modified aileron lift coefficient
(Ci) when 6a = -20° and 0° are -0.114 and 0.452, respectively. This value is greater
than the C; aileron basic, respectively -0.125 and 0.446. The modified aileron
moment hinge moment coefficient (Chm) when §a = -20°, 0°, and 20° are -0.071,
0.078,and 0.177, respectively. This value is smaller than the Cnm aileron basic, each
of which is -0.094; 0.095; and 0.201.
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v : kecepatan udara (%)

x : panjang chord (m)

U - koefisien viskositas (%

c : mean aerodynamics chord (m)

XiX
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BAB 1. PENDAHULUAN

1.1 Latar Belakang

Indonesia merupakan negara kepulauan terbesar di dunia, yang terletak pada
6° LU -11° LS dan 95° BT — 141° BT. Badan Pusat Statistik (BPS, 2019)
menginformasikan jumlah pulau di Indonesia sebanyak 16.056 pulau. Letak
geografis Indonesia yang dipisahkan lautan dan pegunungan tinggi menyebabkan
perkembangan pembangunan di Indonesia yang tidak merata. Indonesia
membutuhkan moda transportasi udara untuk menghubungkan antar pulau dan
daerah-daerah terpencil. Moda transportasi udara dapat menjadi pilihan karena
dinilai memiliki efektifitas waktu yang lebih efisien dibandingkan dengan moda
transportasi darat (Kemenhub, 2016). Pertimbangan tersebut mendorong PT.
Dirgantara Indonesia (Persero) dan LAPAN untuk membuat pesawat perintis.
Pesawat perintis tersebut diberi nama N2XX yang mampu menjangkau wilayah
yang sulit diakses menggunakan moda trasportasi darat.

Pesawat N2XX merupakan pesawat terbang perintis yang telah
dikembangkan di Indonesia. Pesawat ini berkapasitas 19 penumpang dengan
dilengkapi dua buah turboprop yang mengacu pada regulasi Civil Aviation Safety
Regulation (CASR) Part 23. Keunggulan yang dimiliki oleh pesawat ini ialah
kemampuan Short Take Off and Landing (STOL) yang dapat lepas landas dan
mendarat pada landasan pacu yang terbatas (PT. Dirgantara Indonesia, 2017).

Pesawat N2XX memiliki control surface yang dapat mengatur pergerakan
dasar pesawat yaitu aileron (roll), elevator (pitch), dan rudder (yaw). Gerakan
control surface diatur oleh pilot melalui cockpit pesawat (Barnard dan Philpott,
2010). Aileron berfungsi untuk mengatur pergerakan roll ke kanan atau ke kiri pada
pesawat. Aileron terpasang pada sisi Kkiri dan kanan sayap pesawat dengan
pergerakan defleksi yang saling berlawanan arah satu sama lain. Peningkatan
defleksi aileron (84) dan sudut serang pesawat akan mempengaruhi besaran
koefisien lift (Ci), koefisien drag (Cq), dan koefisien hinge moment (Chm)
(Wijiatmoko et al., 2017).
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Wijiatmoko et al. (2017) meneliti tentang efektivitas sudut defleksi aileron
(64) pada Pesawat Udara Nir Awak (PUNA) Alap-alap. Metode yang digunakan
adalah metode eksperimen dengan variasi sudut §, = 0° — (-25°). Hasil penelitian
menyimpulkan bahwa sudut 6, masih cukup efektif hingga sudut -25°. Penurunan
efektivitas terjadi pada saat sudut serang mendekati stall angle untuk semua sudut
84

Daryanto et al. (2017) meneliti tentang prestasi dan efektivitas aileron pada
pesawat Unnamed Aircraft Vehicle (UAV). Metode yang digunakan adalah metode
eksperimen dengan Wind Tunnel Test (WTT). Penelitian ini dilakukan dengan
variasi angle of attack (AOA), beta angle (), dan &4. Hasil penelitian
menunjukkan bahwa aileron tidak merubah koefisien lift, koefisien pitching
moment, dan endurance dari UAV secara signifikan. Koefisien drag bertambah
pada saat pengoperasian aileron dikarenakan area permukaan bagian depan UAV
berubah.

Zhang et al. (2013) meneliti tentang pembentukan karakteristik hinge
moment pada sayap ONERA-M6 dengan aileron. Metode yang digunakan adalah
simulasi tiga dimensi (3D). Parameter penelitian berupa variasi perbedaan gap,
angle of attack (AOA) dan &,. Hasil penelitian menunjukkan bahwa gap dan &,
yang lebih besar dapat menghasilkan kurva hinge moment yang membengkok ke
atas pada AOA yang tinggi.

Makarov dan Pavlenko (2014) meneliti tentang hinge moment dan
efektifitas aileron pada airfoil high lift wing. Metode yang digunakan adalah
simulasi dengan metode CFD dua dimensi (2D) dengan memvariasikan kontur nose
pada aileron. Hasil penelitian menunjukkan bahwa kontur nose parabola memiliki
nilai hinge moment yang rendah dan efesien yang lebih besar dari nose circular arc.

Herdiana et al. (2015) meneliti tentang hinge moment aileron pada pesawat
angkut nasional. Metode yang digunakan adalah simulasi CFD 2D menggunakan
software Fluent dengan variasi AOA dan §,. Hasil penelitian menunjukkan bahwa
grafik Chm linier, sehingga dengan peningkatan AOA tertentu nilai hinge moment

bernilai mutlak dan akan diperbesar tergantung pada orientasi d,.
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Pesawat N2XX sedang dilakukan pengembangan terkait efektivitas aileron
pesawat guna mendapatkan nilai Chm yang baik yaitu mendekati nilai 0. Nilai Chm
aileron yang semakin kecil akan membuat penggunaan wheel force yang semakin
ringan oleh pilot untuk menjalankan aileron saat hendak melakukan rolling. Hasil
penelusuran kajian pustaka menunjukkan bahwa penelitian pengarun AOA dan &6,
telah banyak dilakukan. Penelitian tentang pengaruh luasan permukaan aileron
masih terus dikembangan.

Vane yang berada tepat di depan aileron akan tidak berfungsi setelah sistem
flapperon dimatikan. Material vane juga harus memakai komposit sehingga proses
manufaktur menjadi lebih sulit. Peneliti memutuskan untuk melakukan riset tentang
karakteristik aerodinamika pada aileron Pesawat N2XX dengan penambahan

geometri vane pada aileron dengan memvariasikan sudut defleksi aileron (8,).

1.2 Rumusan Masalah
Perumusan masalah dalam penelitian ini sebagai berikut.
1) Apakah koefisien lift (Cy) hasil simulasi airfoil LS(1)-0417 Mod menggunakan
CFD komersial sesuai dengan nilai WTT pada dokumen NASA?
2) Bagaimana pengaruh luasan permukaan aileron terhadap karakteristik
aerodinamika koefisien lift (Ci), koefisien drag (Cp), dan koefisien hinge
moment (Chm) aileron Pesawat N2XX?

1.3 Batasan Masalah
Ruang lingkup penelitian ini cukup luas sehingga dibutuhkan batasan
masalah agar penelitian lebih terarah untuk mencapai tujuan yang diinginkan.
Batasan masalah pada penelitian ini adalah sebagai berikut.
1) Nilai Cq4, Ci, dan Cnm disimulasikan menggunakan simulasi komputasi CFD
komersial.
2) Aliran dianggap inkompresibel.
3) Permukaan dianggap licin.
4) Desain wing, vane, aileron, dan trim tab dirancang oleh PT. Dirgantara

Indonesia.
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5) Meshing yang digunakan adalah meshing structured (quadrilateral).

1.4  Tujuan
Tujuan dilakukan penelitian ini adalah sebagai berikut.

1) Mengatahui komparasi hasil analisis simulasi aerodinamika aileron pada airfoil
tipe LS(1)0417 Mod dengan hasil eksperimental wind tunnel test (WTT)
terhadap nilai koefisien lift (Cy).

2) Mengatahui komparasi koefisien drag (Cq) antara aileron basic dengan aileron
modifikasi Pesawat N2XX.

3) Mengatahui komparasi koefisien lift (Ci) antara aileron basic dengan aileron
modifikasi Pesawat N2XX.

4) Mengatahui komparasi koefisien hinge moment (Cnm) antara aileron basic

dengan aileron modifikasi Pesawat N2XX.

1.5 Manfaat
Manfaat dari penelitian ini adalah sebagai berikut.
1) Memperbaiki karakteristik desain aerodinamika Pesawat N2XX.
2) Turut mengembangkan penelitian di bidang kedirgantaraan di Indonesia.
3) Dapat digunakan sebagai pembanding antara desain aileron dengan vane

terpisah dan dengan vane menyatu.
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BAB 2. TINJAUAN PUSTAKA

2.1 Aerodinamika Dasar

Aerodinamika merupakan ilmu yang mempelajari tentang medan aliran dan
gaya yang ditimbulkan oleh gerakan relatif antara pesawat dan udara di
sekelilingnya. Medan aliran meliputi aliran steady dan unsteady, aliran laminar dan
turbulen, aliran separasi dan gabung, dan aliran rotasi dan irotasi. Konsep medan
aliran meliputi analisis mengenai perbedaan antara aliran kompresibel dan
inkompresibel (Anderson, 2004).
2.1.1 Gaya-gaya pada Pesawat Terbang

Pesawat terbang dipengaruhi oleh empat gaya yang bekerja saling
berlawanan. Empat gaya yang bekerja pada pesawat terbang yaitu thrust (gaya
dorong), drag (gaya hambat), lift (gaya angkat), dan weight (gaya berat) (Anderson,
2004). Skema gambar gaya pada pesawat terbang dapat dilihat pada Gambar 2.1.

=
=

Thrust

Gambar 2.1 Gaya-gaya pada Pesawat Terbang (FAA, 2016)

a. Gaya Dorong (Thrust)

Gaya dorong atau thrust dihasilkan dari propulsi pesawat terbang. Arah gaya
dorong berlawanan dengan gaya hambat dan paralel dengan sumbu longitudinal.
Arah gaya dorong akan menentukan arah pesawat terbang saat bergerak (Anderson,
2010).

b. Gaya Hambat (Drag)
Gaya hambat atau drag merupakan gaya yang berlawanan arah dengan

gerak pesawat terbang yang disebabkan oleh gangguan aliran udara oleh sayap,


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

fuselage, dan objek lainnya. Drag beraksi ke belakang parallel dengan arah angin
relatif (relative wind). Drag memiliki dua tipe dasar yaitu parasite drag dan
induced drag. Parasite drag disebut parasit karena sama sekali tidak berfungsi
untuk membantu penerbangan, sedangkan induced drag adalah drag hasil dari
airfoil yang menghasilkan lift (FAA, 2016).

c. Gaya Angkat (Lift)

Gaya angkat atau lift adalah gaya yang dihasilkan oleh efek dinamis dari
pergerakan udara yang bergerak melewati penampang sayap. Gaya angkat beraksi
tegak lurus pada arah penerbangan melalui center of lift dari sayap. Gaya angkat
dipengaruhi oleh kecepatan udara, masa jenis udara, dan bentuk serta ukuran airfoil
(FAA, 2016).

d. Gaya Berat (Weight)

Gaya berat atau weight merupakan kombinasi beban dari pesawat terbang,
awak pesawat, bahan bakar, dan kargo atau bagasi. Gaya berat menarik pesawat
terbang ke bawah karena gaya gravitasi. Arah gaya berat berlawanan dengan gaya
angkat dan beraksi vertikal ke bawah melalui centre of gravity (CG) pesawat (FAA,
2016).

2.1.2 Teori Dasar pada Pesawat Terbang
a. Hukum I1l Newton

Hukum 111 Newton berbunyi untuk setiap tindakan akan ada persamaan dan
reaksi yang berlawanan. Aplikasi Hukum Il Newton dapat dilihat pada baling-
baling pesawat terbang yang bergerak. Baling-baling akan mendorong udara
sehingga baling-baling bergerak pada arah yang berlawanan yaitu maju. Pasangan
ini dikenal sebagai aksi-reaksi (FAA, 2016). Persamaan Hukum 111 Newton sebagai
berikut.

Faksi = — Freaksi (3.1)
b. Prinsip Bernoulli

Prinsip Bernoulli menjelaskan fenomena gaya angkat yang timbul pada
sayap pesawat terbang saat fluida bergerak melewati penampang sayap. Prinsip

Bernoulli menyatakan bahwa ketika kecepatan suatu fluida yang mengalir pada
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suatu penampang meningkat maka tekanan yang ada akan menurun (Anderson,
2004). Udara yang mengalir melewati permukaan airfoil akan terbelah pada bagian
leading edge. Udara akan melewati bagian atas dan bawah airfoil dengan kecepatan
berbeda sehingga akan mencapai titik akhir yang sama di sepanjang trailing edge
pada saat bersamaan. Permukaan atas sayap secara umum melengkung sehingga
udara yang mengalir di atas sayap mempercepat aliran yang dimana akan
menurunkan tekanan. Permukaan bawah sayap terjadi hal sebaliknya yang
mengakibatkan tekanan meningkat. Perbedaan kecepatan aliran pada permukaan

atas dan bawah sayap menyebabkan terjadinya gaya angkat (lift) pada sayap

pesawat (NASA, 2016). Skema prinsip Persamaan Bernoulli pada airfoil dapat
dilihat pada Gambar 2.2.

hY
~
LY

Gambar 2.2 Prinsip Bernoulli pada Airfoil (NASA, 2016)

2.2 Flight Control System (Sistem Kendali Terbang)

Pesawat N2XX dapat bebas berputar terhadap sumbu putar atau sumbu
geraknya. Terdapat tiga sumbu putar yang saling tegak lurus dan berpotongan di
satu titik atau center of gravity (CG), yaitu sumbu lateral (gerakan pitch), sumbu
longitudinal (gerakan roll), dan sumbu vertikal (gerakan yaw). Metode yang umum
untuk mengendalikan suatu pesawat terbang adalah dengan sarana aerodynamic
control surface atau bidang kendali aerodinamis. Control surface dikendalikan oleh
sistem kendali terbang (flight control surface) (Wijiatmoko, 2017). Flight control
berfungsi untuk mengontrol gerakan atau sikap pesawat. Flight control pada
umumnya terdiri atas aileron (roll), elevator (pitch), dan rudder (yaw). Gerakan
pada flight control diatur oleh pilot melalui cockpit pesawat melalui stick force,
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wheel force, dan pedal force (Barnard dan Philpott, 2010). Skema gerakan dasar

pesawat terbang dapat dilihat pada Gambar 2.3

Rudder—Yaw

Gambar 2.3 Gerakan Dasar Pesawat Terbang (FAA, 2016)

a. Aileron

Aileron merupakan sistem kendali untuk pergerakan roll (berguling) pada
sumbu longitudinal. Aileron melekat pada trailing edge pada masing-masing sayap
dan bergerak dalam arah yang berlawanan satu sama lain. Gerakan saling
berlawanan pada aileron dapat dilihat pada Gambar 2.4. Aileron terhubung dengan
wheel force pada cockpit pesawat untuk dikendalikan melalui cabels, bellcranks,
pulleys, dan rod. Pemindahan stick kontrol ke arah kanan akan menyebabkan
aileron kanan berdefleksi ke atas dan aileron kiri berdefleksi ke bawah. Defleksi
ke atas dari aileron kanan akan menurunkan chamber sehingga lift (gaya angkat)
yang diproduksi menurun. Aileron Kkiri berdefleksi ke bawah sehingga akan
menaikkan chamber dan lift semakin meningkat. Peningkatan lift pada aileron Kiri
dan penurunan lift pada aileron kanan akan menyebabkan pesawat berguling (roll)
ke arah kanan. Fungsi roll pada aileron berguna untuk melakukan gerakan miring
saat pesawat berbelok. Gerakan ini berguna untuk mengimbangi gaya sentrifugal
pesawat terbang (FAA, 2016).
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Aileron deflecteq up P 4 Defleksi negaif

| Differential aileron

____—¥ Defleksi positif

Aileron deflected down

Gambar 2.4 Gerakan Berlawanan pada Aileron (FAA, 2016)

b. Elevator

Elevator merupakan sistem kendali untuk pergerakan pitch pada sumbu
lateral. Elevator merupakan control surface yang terletak di trailing edge pada
horizontal tail. Elevator dikendalikan melalui stick force oleh pilot. Elevator
berdefleksi ke atas dan ke bawah. Hasil defleksi ini akan membuat chamber dari
airfoil pada ekor berubah, akibatnya koefisien lift ekor pesawat juga berubah
(Sadraey, 2013). Defleksi elevator ke atas akan menurunkan chamber pada airfoil
horizontal tail, sehingga akan menciptakan aerodinamis ke bawah. Pengaruh
tersebut akan membuat ekor pesawat bergerak ke bawah dan bagian hidung pesawat
terangkat ke atas (nose-up). Pergerakan nose-up dan nose-down ini disebut pitch.
Pitching moment terjadi pada daerah center of gravity (CG). Kekuatan pitching
moment ditentukan oleh jarak antara CG dan permukaaan horizontal tail, serta
keefektifan aerodinamis permukaan horizontal tail (FAA, 2016). Pergerakan pitch

pada elevator ditunjukkan pada Gambar 2.5.

Downward
aerodynamic force

Gambar 2.5 Pergerakan Pitch pada Elevator (FAA, 2016)
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c. Rudder

Rudder adalah sistem kendali untuk kontrol direksional pada pesawat yaitu
mengatur pergerakan yaw. Rudder adalah permukaan yang dapat bergerak, terletak
pada trailing edge dari vertical tail pada sisi kira dan kanan. Rudder yang
berdefleksi akan menghasilkan gaya angkat (lift) yang terbentuk oleh kombinasi
rudder-vertical tail. Yawing moment pada CG pesawat akan terbentuk akibat dari
pengaruh gaya angkat (Sadraey, 2013). Rudder dikendalikan oleh pedal kemudi Kiri
dan kanan. Pedal kemudi kiri yang ditekan akan membuat posisi rudder pada
vertical tail bergerak ke kiri yang mengakibatkan sideward (gaya angkat ke
samping) sehingga ekor pesawat akan bergerak ke kanan dan bagian hidung
pesawat akan bergerak ke arah Kiri. Pergerakan ini disebut yawing (FAA, 2016).
Pergerakan yaw pada rudder dapat dilihat pada Gambar 2.6.

=)
=) 8

‘ @ | Left rudder forward

Left rudder

4er°‘7Yna mic 10/¢®

Gambar 2.6 Pergerakan Yaw pada Rudder (FAA, 2016)

2.3 Airfoil

Airfoil adalah suatu bentuk geometri sederhana yang apabila ditempatkan di
suatu aliran fluida akan memproduksi gaya angkat (lift) lebih besar dari gaya
hambat (drag). Airfoil pada penampang sayap merupakan bentuk potongan
melintang sayap yang dihasilkan oleh perpotongan secara perpendicular terhadap
pesawat. Airfoil juga dapat diartikan sebagai bentuk sayap secara dua dimensi
(Sukoco, 2015). Gambar airfoil beserta bagian-bagiannya dapat dilihat pada
Gambar 2.7.

Bagian-bagian pada airfoil antara lain sebagai berikut (Lubis, 2012).

10
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a. Leading edge adalah bagian yang paling depan dari sebuah airfoil.

b. Trailing edge adalah bagian yang paling belakang dari sebuah airfoil.

c. Chamber line adalah garis yang membagi sama besar antara permukaan atas dan
permukaan bawah dari airfoil mean chamber line.

d. Chord length adalah garis lurus yang menghubungkan leading edge dengan

trailing edge.
! ACTUAL AIRFOIL SHAPE
CHORD LENGTH “C™ N
~
ANGLE
OF ATTACK
L_L X
B LOWER SURFACE
LEADING
oWNG\ EDGE RADIUS THICKNESS
one = f(x) .
i EDGE THICKNESS

a

Gambar 2.7 Bagian-bagian Airfoil (Raymer, 1992)

Aliran fluida yang melewati suatu penampang airfoil akan menyebabkan
perbedaan kecepatan aliran udara pada bagian atas dan bawah airfoil. Kecepatan
udara yang melewati permukaan atas cenderung lebih cepat daripada kecepatan
udara yang melewati permukaan bagian bawah. Perbedaan kecepatan ini akan
memicu adanya perbedaan tekanan udara di atas dan di bawah airfoil. Tekanan
udara bagian atas akan lebih kecil dibanding dengan tekanan udara bagian bawah.
Perbedaan tekanan inilah yang menyebabkan adanya gaya angkat (lift), sehingga
pesawat akan terangkat dan dapat terbang ke udara (Sukoco, 2015).

2.4 Konsep Dasar Boundary Layer dan Reynold Number

Gaya aerodinamika tergantung secara kompleks pada viskositas fluida.
Fluida bergerak melewati benda kemudian molekul-molekul fluida yang tepat
berada di atas permukaan akan menempel ke permukaan. Molekul yang berada di
atas permukaan diperlambat pergerakan tabrakannya oleh molekul yang menempel
pada permukaan. Molekul-molekul ini pada gilirannya memperlambat aliran yang
mengalir tepat di atas mereka. Molekul yang bergerak semakin jauh dari permukaan
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akan menyebabkan semakin sedikit tumbukan yang dipengaruhi oleh permukaan
benda. Pergerakan molekul ini akan menciptakan lapisan tipis di dekat permukaan
dimana kecepatan berubah dari nol di permukaan ke nilai aliran bebas (free stream
value). Lapisan ini disebut juga lapisan batas atau boundary layer karena hal
tersebut terjadi pada batas fluida. llustrasi boundary layer dapat dilihat pada
Gambar 2.8 (Barnard dan Philpott, 2010).

Gambar 2.8 llustrasi Gerakan Fluida pada Boundary Layer
(Houghton et al., 2013)

Boundary layer pada kenyataannya tidak memiliki batas tepi yang pasti,
hanya pengaruhnya saja yang memudar. Penentuan batas perlu dilakukan untuk
kepentingan perhitungan. Kasus sederhana seperti aliran di atas plat datar tanpa
variasi tekanan aliran yang ditunjukkan pada Gambar. 2.8 adalah cara untuk
menentukan lapisan tepi. Lapisan tepi merupakan posisi di mana kecepatan aliran
mencapai 99% dari nilai aliran free stream (Barnard dan Philpott, 2010).

Boundary layer yang penting pada sudut pandang aeronautika adalah
lapisan batas sayap. Lapisan batas berkembang pada airfoil sebagaimana
ditunjukkan pada Gambar 2.9. Gambar tersebut menunjukkan ketebalan lapisan ini
tumbuh dengan jarak dari depan atau leading edge (Barnard dan Philpott, 2010).

Jenis lapisan batas terbagi menjadi dua yaitu laminar dan turbulen. Aliran
fluida yang mengalir pada leading edge, mengalir dengan lancar dan efisien
tampaknya berperilaku agak seperti tumpukan lembaran datar atau laminar yang
saling bergesekan dengan gesekan. Jenis aliran ini disebut aliran laminar. Gambar
2.9 menjelaskan ada perubahan atau transisi ke tipe turbulen di mana gerakan acak
ditumpangkan pada kecepatan aliran rata-rata. Dua jenis aliran memiliki perbedaan

penting dalam properti yang dapat dimanfaatkan. Efek praktis utama bahwa lapisan

12
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laminar menghasilkan lebih sedikit hambatan, tetapi yang turbulen lebih kecil
kemungkinannya untuk terpisah dari permukaan (Barnard dan Philpott, 2010).

Laminar Very thin
layer Transition Tyrpylent 12Minar sub-ayer

Transition

Gambar 2.9 Boundary Layer Berkembang pada Airfoil
(Barnard dan Philtpott, 2010)

Lapisan batas dapat berupa laminar (berlapis) atau turbulen (tidak teratur),
tergantung pada nilai bilangan Reynolds. Lapisan batas pada bilangan Reynolds
yang rendah adalah laminar dan kecepatan aliran berubah secara seragam ketika
aliran bergerak menjauh dari dinding atau permukaan. Lapisan batas pada bilangan
Reynolds yang tinggi adalah turbulen dan kecepatan aliran dicirikan oleh arus
berputar yang tidak stabil (berubah dengan waktu) di dalam lapisan batas. Aliran
eksternal bereaksi ke tepi lapisan batas seperti halnya terhadap permukaan fisik
suatu objek. Lapisan batas memberikan benda apa pun sebuah bentuk "efektif" yang
biasanya sedikit berbeda dari bentuk fisik. Lapisan batas dapat terangkat atau
"terpisah” dari body dan membuat bentuk yang efektif jauh berbeda dari bentuk
fisik. Fenomena ini terjadi karena aliran dalam batas memiliki energi yang sangat
rendah (relatif terhadap aliran bebas) dan lebih mudah didorong oleh perubahan
tekanan. Pemisahan aliran adalah alasan sayap terhenti di sudut serang yang tinggi.
Efek dari lapisan batas pada lift terkandung dalam koefisien lift dan efek pada drag
terkandung dalam koefisien drag (Houghton et al., 2013).

Penelitian yang sedang dikerjakan menggunakan aliran turbulen. Persamaan
untuk ketebalan boundary layer aliran turbulen adalah sebagai berikut (Houghton
etal., 2013).

o =

0.383 x
Rel/s

(3.2)

dengan:
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é = ketebalan boundary layer (m)
Re = Reynolds Number (non-dimensional)
X = panjang chord (m)

Jenis lapisan batas dapat memengaruhi friction drag pada permukaan dan
aliran separasi sehingga perlu untuk mengetahui faktor yang memengaruhi transisi
dari aliran boundary layer laminar ke turbulen. Tekanan menurun ke arah aliran
(gradient tekanan yang menguntungkan) transisi yang tertunda. Transisi tertunda
jika permukaannya halus dan tanpa gelombang. Posisi transisi ke aliran turbulen
pada airfoil bergerak maju dengan meningkatnya kecepatan dan kepadatan udara.
Posisi aliran transisi akan bergerak ke belakang jika koefisien viskositas meningkat.
Jarak transisi dari leading edge juga tergantung pada panjang chord untuk bentuk
bagian tertentu, karena dengan meningkatkan chord akan menambah panjang
wilayah gradien tekanan yang menguntungkan. Ketergantungan posisi transisi pada
kecepatan, viskositas kerapatan, dan chord dapat dinyatakan dalam jumlah tunggal
yang dikenal sebagai Reynolds Number sayap dengan persamaan sebagai berikut
(Barnard dan Philpott, 2010).

W | i
o= (3.3)
dengan:
Re = Reynolds number (non-dimensional)
v = kecepatan udara (%)
p = densitas (%)
X = panjang chord (m)
H = koefisien viskositas(%)

Aliran turbulen secara signifikan dipengaruhi oleh keberadaan wall atau
dinding. Daerah dekat dinding merupakan wilayah yang terkena viskositas,
memiliki gradien besar pada variabel solusi. Penyajian yang akurat pada daerah
dekat dinding akan menghasilkan keberhasilan prediksi pada aliran turbulen di
sekitar dinding. Daerah yang terkena viskositas ini disebut inner layer. Inner layer
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terdiri dari tiga zona yaitu viscous sublayer (y* < 5), buffer layer (5 <y* < 30), dan
log-law region (y* > 30 hingga 60) (Salim dan Cheah, 2009).

Wall y* adalah jarak tak berdimensi yang mirip dengan bilangan Reynold
lokal. Wall y* digunakan pada computational fluid dynamics untuk
menggambarkan tingkat kehalusan mesh untuk aliran tertentu. Perbaikan dilakukan
dengan merapatkan mesh di sekitar dinding. Jumlah mesh yang besar di sekitar
dinding digunakan untuk menangkap fenomena gradien tekanan secara akurat.
Presentasi akurat dari aliran di wilayah sekitar dinding menentukan keberhasilan
prediksi aliran turbulen yang dibatasi dinding. Gambar perbaikan mesh disekitar
dinding dapat dilihat pada Gambar 2.10 (Khchine dan Sriti, 2017).

Gambar 2.10 Mesh di Sekitar Dinding
(Khchine dan Sriti, 2017)

2.5 Konsep Dasar Koefisien Lift

Lift atau gaya angkat terbentuk akibat adanya perbedaan tekanan pada sisi
atas dan bawah sayap. Besaran lift yang dihasilkan oleh aileron pada pesawat
terbang tergantung dari nilai kerapatan udara, kecepatan udara, luasan aileron dan
faktor yang kita sebut sebagai koefisien lift (Ci). Hubungan ini dapat dinyatakan
sebagai berikut (Barnard dan Philpott, 2010).

L = pv?SC, (3.4)

Pengkajian mengenai karakteristik aerodinamika pesawat terbang biasanya
tidak menggunakan parameter gaya atau momen, namun menggunakan koefisien
gaya dan momennya. Koefisien merupakan bilangan atau parameter yang tidak

berdimensi, sehingga dalam penggunaannya besaran nilai koefisien tersebut sudah

tidak lagi terpengaruh oleh variabel atau parameter lain, misalnya ukuran atau
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dimensi fisik, kecepatan angin, kondisi udara, dan sebagainya (Wijiatmoko et al.,
2017). Koefisien lift (Ci) dianggap sebagai ukuran efektivitas lifting untuk suatu
aileron pesawat terbang yang bergantung dari geometri aileron, bentuk, planfrom
dan angle of attack. Nilai C juga bergantung pada kompressibilitas dan viskositas
dari udara. Nilai koefisien lift (C;) dapat diperoleh dari persamaan 3.4 sebagai

berikut (Barnard dan Philpott, 2010)
2L

C = %5 (3.5)
dengan:
C; = koefisien lift (non-dimensional)
L = lift atau gaya angkat pesawat (N)
p = kerapatan udara (%)
v =kecepatan udara (%)
S = reference area (m?)

S adalah reference area yang dapat dihitung melalui panjang chord dikali
dengan depth of span atau kedalaman span yang diasumsikan bernilai 1 satuan.
Reference area untuk lift melingkupi luas airfoil secara keseluruhan. Gambar
reference area untuk lift dapat dilihat pada Gambar 2.11. Penelitian ini
menggunakan metode 2 dimensi, sehingga nilai span yang digunakan adalah 1

satuan.

Chord airfoil seluruhnya

Gambar 2.11 Reference Area untuk Lift
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2.6 Konsep Dasar Koefisien Drag

Drag terbentuk dari komponen gaya karena distribusi tekanan dan gaya
karena pergeseran viskos. Kontribusi seperti trailing vortex drag bertindak dengan
memodifikasi distribusi tekanan atau gaya geser, sehingga kontribusi tidak
sepenuhnya independen satu sama lain, seperti yang sering diduga. Kontribusi
utama pada drag dalam pesawat terbang keseluruhan berasal dari sayap, dan
sebagian besar tergantung pada plan area. Besaran drag yang dihasilkan tergantung
pada nilai kerapatan udara, kecepatan udara, luasan aileron dan faktor yang kita
sebut sebagai koefisien drag (Cq). Hubungan ini dapat dinyatakan sebagai berikut
(Barnard dan Philpott, 2010).

D = %psz Cy (3.6)

Koefisien drag sayap tergantung pada sudut serang, Reynolds number, dan
pada Mach number. Ketergantungan Cq pada Reynolds number pada beberapa
bentuk cenderung lemah untuk rentang yang luas, dan untuk estimasi sederhana
ketergantungan pada Reynolds number sering diabaikan. Variasi dengan Mach
number biasanya diabaikan pada kecepatan hingga sekitar setengah dari kecepatan
suara, oleh karena itu untuk pesawat terbang awal berkecepatan rendah biasanya
memperlakukan Cq hanya tergantung pada sudut serang dan bentuk geometris
pesawat. Ffek Mach number menjadi sangat penting pada pesawat kecepatan tinggi.
Rumus persamaan untuk koefisien drag didapatkan dari persamaan 3.6. Nilai
reference area untuk drag sama dengan reference area untuk lift (Barnard dan

Philpott, 2010).
2D

G = 75 (3.7)
dengan:

Cp = koefisien drag (non-dimensional)

D = drag atau gaya hambat pesawat (N)

p = kerapatan udara (%)

v = kecepatan udara (%)

S = reference area (m?)
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2.7 Konsep Dasar Hinge Moment

Control surface pada trailing edge sayap pesawat seperti aileron dapat
berdefleksi naik atau turun dengan berotasi pada sumbu hinge yang dapat dilihat
pada Gambar 2.12. Defleksi suatu control surface merubah garis mean chamber
dan angle of attack efektif pada bagian airfoil, serta dapat pula menyebabkan
perubahan distribusi tekanan pada geometri. Hasil perubahan lift mempengaruhi
momen rotasi pada pesawat. Kontrol sikap pesawat selalu tercapai melalui
penggunaan control surface karena efektifitas, biaya yang murah, dan sistem yang
relatif sederhana dibandingkan dengan metode kontrol sikap yang lain. Perbedaan
tekanan antara permukaan yang berlawanan pada control surface akan

menimbulkan hinge moment pada permukaan tersebut (Simpson, 2016).

Hinge Axis

Gambar 2.12 Sumbu Hinge (Simpson, 2016)

Hinge axis pada aileron Pesawat N2XX dapat dilihat pada Gambar 2.13.

Hinge axis

Gambar 2.13 Hinge Axis pada Pesawat N2XX

Hinge moment merupakan moment yang terjadi pada suatu hinge line atau

hinge axis. Besaran hinge moment pesawat tergantung pada kerapatan udara,
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kecepatan udara, luasan reference area bidang kendali, serta panjang mean chord.

Hubungan ini dapat dinyatakan sebagai berikut.

Hy = % p.v%.5.C.Cppm, (3.8)
Penyajian data hinge moment biasanya dibuat dalam bentuk koefisien hinge
moment yang dapat dituliskan sebagai berikut (Simpson, 2016).

2.H
Ch‘m = p.vzz.(f (39)
dengan:

Chm = koefisien hinge moment (non-dimensional)
H,,  =hinge moment (Nm)
p = kerapatan udara (%)

_ m
v = kecepatan udara (;)
S = reference area bidang kendali (m?)
c = mean aerodynamics chord (m)

Reference area bidang kendali yang dapat dihitung melalui panjang chord
dikali dengan depth of span yang diasumsikan bernilai 1 satuan. Reference area
untuk hinge moment berbeda dengan lift dan drag, yaitu hanya melingkupi daerah
bidang kendali. Gambar reference area untuk hinge moment dapat dilihat pada
Gambar 2.14.

%

—
Chord bidang kendali

Gambar 2.14 Reference Area untuk Hinge Moment
Besaran hinge moment akan berpengaruh pada wheel force oleh pilot. Nilai

wheel force pada aileron dapat ditentukan berdasarkan persamaan berikut (PT.

Dirgantara Indonesia, 2009).
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Fa =Gra + Hwm (3.10)
dengan:

Fa = wheel force pilot pada aileron (N)

Gra = gearing ratio (non-dimensional)

Hma = hinge moment aileron (N)

2.8 Computational Fluid Dynamics (CFD)

Computational Fluid Dynamics (CFD) adalah sistem analisis berbasis
komputer dengan memecahkan persamaan-persamaan matematika. Simulasi
berbasis CFD antara lain aliran fluida, reaksi kimia, perpindahan panas, dan lain-
lain. Penyelesaian CFD untuk aliran fluida umumnya menggunakan Persamaan
Navier-Stokes yang meliputi persamaan energi, kontinuitas, dan momentum
(Lomax et al., 1999).

2.8.1 Persamaan Kontinuitas

Persamaan kontinuitas diperoleh dari hukum kekekalan massa. Hukum ini
menjelaskan keseimbangan massa fluida, yaitu laju peningkatan massa pada suatu
elemen fluida sama dengan laju netto aliran massa ke dalam fluida. Bentuk
persamaan kontinuitas untuk aliran kompresibel adalah sebagai berikut (Versteeg
dan Malalasekera, 2007).

3 | dpu , dpv | dow _
5 ox 3y G gV (3.11)
Aliran kompresibel seperti air yang memiliki densitas konstan, memiliki

persamaan kontinuitas sebagai berikut (Versteeg dan Malalasekera, 2007).

ou v ow
o3 a + T 0 (3.12)

2.8.2 Persamaan Navier-Stokes untuk Fluida Newtonian

Persamaan Navier-Stokes adalah bentuk diferensial dari Hukum Kedua
Newton tentang gerakan. Persamaan gerak yang paling lengkap untuk elemen fluida
berviskositas dalam medan gravitasi adalah persamaan Navier-Stokes. Tegangan-
tegangan viskos sebanding dengan kelajuan deformasi untuk sebuah fluida
Newtonian. Skema arah tegangan geser dan normal pada komponen-X dapat dilihat
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pada Gambar 2.15. Sembilan komponen tegangan viskos dimana keenam
diantaranya independen yaitu sebagai berikut (Versteeg dan Malalasekera, 2007).

Oux = —P + 2 =
v
ayyz—P+2u£

Opp = —P+2p 22

_ il ou av
Txy_ Tyx_ 1% E-Fa

du  Jdw
Txz = Tzx = ‘U(Z-I-a)
dv | ow
Ty, = Tgy = ,u(; 5) (3.13)
dengan:
o = tegangan normal
T = tegangan geser
- Q\—'
hay ,
o gy

Gambar 2.15 Komponen Tegangan pada Benda
(Versteeg dan Malalasekera, 2007)

Persamaan momentum pada tiap komponen X, y, dan z dapat dilihat pada
persamaan 3.14 berikut (Versteeg dan Malalasekera, 2007).

Oous | Ty Toux (B0 0 00 Ou)
RIxt g~ T ay t oz P 6t+uax+vay+zaz
0Txy , 00yy  0Tyz (a_v @ ﬂ a_u)
Pgy + ax + ay + 0z P 6t+u6x+vay+zaz
Oy Dr | D0 (D Oy 00 O0)
P9z + 4+ 3y t=, =P 6t+u6x+v6y+zaz (3.14)

Tegangan-tegangan geser (persamaan 3.11) disubtitusikan ke dalam
persamaan momentum masing-masing komponen (persamaan 3.12) yang

menghasilkan persamaan yang disebut persamaan Navier-Stokes. Ringkasan
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persamaan Navier-Stokes secara umum dapat dilihat pada persamaan 3.15a — 3.15¢
(Versteeg dan Malalasekera, 2007).

opP 0%u . 9%u ., 9%u
P )

ou ou u u
a2 T ayz T az2) T p (—+Ua+ U@‘F ZE) (3153.)

at

opP 0%v  0%*v 0% ov ov ov ov
pgy—a+u(ﬁ+ﬁ+ﬁ)—p(§+ua+v5+25) (315b)

P 22w 92w | 9%w ow ow ow ow
pg:— 5 +u(Gat o+ o) = (Grrus +vi +25;) (3150)

2.8.3 Persamaan Energi
Persamaan energi menyatakan bahwa energi disepanjang aliran adalah
kekal. Energi hanya dapat berubah dari satu bentuk ke bentuk lainnya. Persamaan

energi dapat dilihat pada persamaan 3.16 (Versteeg dan Malalasekera, 2007).

p% — —div(pu) + [a(l;;xx) + a(l(;';xx) + a(I;ZXX) "
0(UTyxy) 0(UTyxy) 0(UTyxy) 0 (UTyy) 0 (UTyxy)
6x+6x+6x+6x+6x+
%} + div(k grad T) + Sg
(3.16)
dimana,
. d(up) d(wp) d(wp)
—div(pu) = — ;;p - av;) - ;sz (3.17)

2.8.4 Tahapan Simulasi Metode CFD

Kode-kode CFD disusun dalam struktur suatu algoritma numerik yang dapat
menangani masalah fluida. Keseluruhan kode mengandung tiga elemen utama yaitu
pre-processing, solver, dan post-proccessing (Versteeg dan Malalasekera, 2007).
a. Pre-processing

Pre-processing merupakan pembuatan model geometri dan penginputan
aliran ke program CFD melalui operator antarmuka yang baik dan transformasi
selanjutnya dari input ini menjadi bentuk yang cocok untuk digunakan oleh solver.
Aktivitas pengguna pada tahan pre-processing antara lain sebagai berikut (\VVersteeg
dan Malalasekera, 2007).

1) Pembuatan model geometri
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2) Pendefinisian geometri daerah yang diinginkan : komputasi domain
3) Pembuatan grid atau mesh, merupakan sub-divisi dari domain menjadi sub-
domain yang lebih kecil dan tidak tumpang tindih
4) Pendefinisian sifat fluida
5) Spesifikasi kondisi batas yang sesuai pada cell
Solusi untuk masalah aliran (kecepatan, tekanan, suhu, dan lain-lain)
didefinisikan pada node di setiap cell. Keakuratan solusi CFD diatur oleh jumlah
sel dalam mesh. Jumlah cell yang semakin besar akan menghasilkan akurasi solusi
yang semakin baik. Keakuratan solusi dan biaya dalam hal perangkat keras
komputer yang diperlukan dan waktu perhitungan tergantung pada kehalusan mesh.
Teknik pembuatan mesh dibagi menjadi dua yaitu structured mesh dan unstructured
mesh. Teknik pembuatan mesh tersebut dibedakan oleh kestrukturan mesh yang
dihasilkan (Versteeg dan Malalasekera, 2007). Structured mesh dan unstructured
mesh dapat dilihat pada Gambar 2.16. Perbedaan antara structured dan unstructured

mesh berdasarkan user guide Ansys 2011 adalah sebagai berikut.

X
-
li \” w”ﬁ*‘rﬁ»(‘;

‘ m.mwmw 1111
M I “Hu‘ ITT1

T T i "\r:m’um ‘
! «

h““”““@rhﬂ“ [

(b)

(@) Structured Mesh; (b) Unstructured Mesh
Gambar 2.16 Tipe-tipe Mesh (Versteeg dan Malalasekera, 2007)

Penelitian ini menggunakan CFD komersial sebagai meshing platform yang
mampu menghasilkan meshing untuk beberapa fisik dan solver. CFD komersial ini
dapat digunakan untuk pembuatan meshing structured dan unstructured. Pemilihan

bagian kondisi batas juga diatur untuk memebedakan kondisi batas yang ada.
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b. Solver

Solver merupakan penyelesaian masalah CFD yang menentukan model
tambahan seperti fisika, metode perhitungan numerik, dan lain-lain. Tahap solver
merupakan tahap dilakukan proses perhitungan data-data input dengan persamaan
yang terlibat secara iteratif. Perhitungan dilakukan hingga hasil menuju error
terkecil atau hingga mencapai nilai yang konvergen. Perhitungan dilakukan secara
menyeluruh terhadap kontrol volume dengan proses integrase persamaan diskrit
(Damastu, 2016).

Penelitian ini menggunakan CFD komersial yang memberikan keandalan
dan solusi akurat sebagai hasil dari simulasi yang dilakukan. CFD komersial ini
berisi kemampuan pemodelan fisik yang luas. Pemodelan fisik dibutuhkan untuk
memodelkan aliran, turbulensi, perpindahan panas, dan reaksi untuk aplikasi
industri.

c. Post-processing

Post-processing merupakan hasil ekstrak dari model CFD yang telah
dipecahkan. Tahapan yang dilakukan ialah menganalisis dan mencoba untuk
memahami hasil menggunakan berbagai warna, plot kontur, garis, data kontur,
grafik, dan lain-lain. Kita dapat mengekstraksi data seperti koefisien perpindahan
panas, mengangkat ke dalam analisis desain produk, dan menghasilkan analisis
yang baik. Pertumbuhan popularitas pada workstation teknik menyebabkan banyak
diantaranya memiliki kemampuan grafis yang luar biasa. Software CFD saat ini
dilengkapi dengan alat visualisasi data antara lain yaitu plot vektor, tampilan mesh
dan domain geometri, plot kontur, dan lain-lain (Versteeg dan Malalasekera, 2007).

Penelitian ini menggunakan CFD komersial yang mampu memberikan data
kuantitatif yang baik. Kemampuan post-processing CFD komersial ini berupa
visual dengan kualitas yang tinggi. Kemampuan lainnya mencakup kemudahan

dalam membuat grafik serta hasil foto dan video dengan kualitas tinggi.
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2.9 Hipotesis

Hipotesis yang dapat diambil dari penelitian ini adalah luas penampang
control surface aileron menjadi lebih besar. Luasan permukaan yang lebih besar
akan menghasilkan counter moment lebih tinggi. Counter moment berfungsi untuk
mengurangi moment terhadap area di belakang hinge line. Counter moment ini akan
menyebabkan nilai koefisien hinge moment (Chm) menjadi lebih kecil. Chm yang
semakin mendekati nilai nol akan membuat wheel force pada cockpit pesawat
menjadi semakin ringan, sehingga pilot akan semakin ringan dalam mengendalikan
aileron pada defleksi aieron (84) = -20°, 0°, dan 20°. Perubahan luasan aileron akan
membuat daerah kerja control surface bertambah sehingga akan meningkatkan
koefisien lift (Cy) pada 6, = 0°. Perubahan kontur geometri pada daerah nose aileron
akan membuat nose lebih menonjol keluar dibandingkan dengan nose aileron basic.
Kehadiran nose yang lebih menonjol tersebut akan menyebabkan separasi terjadi
lebih dulu (separasi maju), sehingga akan menaikan nilai koefisien drag pada &, =
-20° dan 20°.
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BAB 3. METODOLOGI PENELITIAN

3.1 Metode Penelitian

Penelitian ini mengenai optimasi aileron pada sayap Pesawat N2XX untuk
menghasilkan nilai Cnm (coefficient of hinge moment) yang mendekati nilai O.
Penelitian menggunakan metode simulasi perpaduan antara hasil simulasi aileron
yang dikorelasikan dengan hasil ekperimental dari Wind Tunnel Test (WTT).
Penelitian dilakukan dengan menganalisis simulasi dibantu oleh software CFD
komersial di PT. Dirgantara Indonesia khususnya di Divisi Aerodinamika.

Data hasil simulasi 2D (dua dimensi) aileron kemudian dibandingkan
dengan hasil Chm yang diperoleh dari pengujian WTT untuk mendapatkan konversi
yang sesuai. Hasil konversi tersebut akan digunakan sebagai bahan validasi dari
simulasi desain 2D aileron termodifikasi yang memiliki nilai Chm hingga mencapai
optimal. Desain airfoil wing, vane, aileron, dan trim tab disediakan oleh pihak PT.

Dirgantara Indonesia.

3.2 Waktu dan Tempat Penelitian
Waktu dan tempat pelaksanaan penelitian adalah sebagai berikut.
Waktu : Oktober - Desember 2019
Tempat : Bidang Aerokonfigurasi Divisi Aerodinamika PT. Dirgantara

Indonesia.

3.3 Alat dan Bahan

Alat dan bahan yang digunakan untuk menunjang penelitian ini adalah
sebagai berikut.
3.3.1 Alat

Alat yang digunakan untuk mengolah data pada penelitian ini adalah sebagai
berikut.
a. Wind Tunner Test (WTT)
b. Laptop dengan spesifikasi sebagai berikut.

Processor . Intel(R) Core(TM) i5-2520 CPU 2.50Ghz
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RAM 1 4GB

3.3.2 Bahan
Objek yang digunakan sebagai bahan penelitian ini adalah aileron Pesawat
N2XX.

3.4 Prosedur Penelitian

Prosedur pada penelitian ini adalah sebagai berikut.
a. Studi Literatur

Studi literatur dilakukan untuk memperoleh referensi pendukung yang
sesuai dengan topik penelitian seperti pengumpulan sumber dari buku, jurnal
ilmiah, dan hasil penelitian sebelumnya. Materi yang dipelajari meliputi
aerodinamika dasar, flight control pesawat, fenomena aliran pada aileron, dan
metode simulasi yang akan digunakan.
b. Simulasi dengan CFD

Simulasi dengan CFD dilakukan dalam tiga tahap yaitu pre-processing,
solver, dan post-processing. Pre-processing dilakukan dengan pembuatan meshing
pada geometri. Jenis meshing yang digunakan ialah structured (quadrilateral).
Solver ialah kegiatan running simulasi menggunakan software CFD komersial
dengan memasukkan parameter kondisi batas yang telah ditentukan hingga
mencapai konvergensi. Post-processing dilakukan setelah solver mencapai
konvergen dengan mengambil data nilai Cy, Cq, dan Chm.
c. Pembahasan Analisa dan Hasil

Data yan dihasilkan dari proses simulasi kemudian diolah menggunakan
Ms. Excel untuk mendapatkan nilai Ci, Cq4, dan Chm untuk masing-masing variasi
bentuk geometri. Hasil pengmatan terhadap kontur tekanan dan kecepatan juga
diamati untuk proses analisa selanjutnya terkait fenomena yang terjadi pada airfoil.
d. Kesimpulan

Penarikan kesimpulan berdasarkan korelasi terhadap tujuan penelitian yang
telah ditentukan sebelumnya, sehingga dapat dijadikan referensi bagi PT.

Dirgantara Indonesia.
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3.5 Pelaksanaan Penelitian
3.5.1 Variabel Penelitian
Variabel adalah segala sesuatu yang menjadi fokus kajian dalam penelitian
dan ditetapkan oleh peneliti dengan variasi tertentu yang akan dipelajari sehingga
diperoleh informasi dan dapat ditarik kesimpulan.
a. Variabel Bebas
Variabel bebas adalah variabel yang ditentukan terlebih dahulu oleh peneliti
sebelum melakukan penelitian dan menjadi sebab dari timbulnya perubahan atau
timbulnya variabel terikat. VVariabel bebas pada penelitian ini antara lain sebagai
berikut.
1) Pemilihan desain airfoil
Airfoil yang digunakan adalah LS(01)-0417 MOD. Airfoil untuk validasi
adalah airfoil utuh yang belum terpecah menjadi vane, aileron, dan trim tab.
Airfoil LS(01)-0417 MOD yang digunakan untuk validasi dapat dilihat pada
Gambar 3.1.

Gambar 3.1 Airfoil LS(01)-0417 MOD

Airfoil penelitian yang digunakan adalah sayap Pesawat N2XX yang terdiri
dari beberapa bagian. Airfoil ini menggunakan dua variasi aileron, yaitu basic
dan modifikasi. Perbedaaan kedua airfoil yang digunakan terletak pada
penggunaan vane. Airfoil 2D pada aileron basic terdiri dari empat bagian yaitu
main wing, vane, aileron, dan trim tab. Airfoil aileron basic ditunjukkan pada
Gambar 3.2.
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aileron

Main wing

Gambar 3.2 Airfoil Basic

Airfoil 2D aileron modifikasi hanya terdiri dari tiga bagian yaitu main wing,
aileron, dan trim tab. Desain 2D aileron modifikasi dibuat dengan
menggabungkan vane dan aileron yang diharapkan mampu memperolah Chm
yang mendekati nilai nol. Airfoil aileron modifikasi ditunjukkan pada Gambar
3.3.

aileron

Main wing

Gambar 3.3 Airfoil Modifikasi

2) Variasi Defleksi Aileron (54)
Variasi defleksi aileron (6,) yang dilakukan sebesar —20°, 0°, dan 20°.

Gambar defleksi aileron dapat ditunjukkan pada Gambar 3.4.
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(c)
(a)d, =—20°(b)s,=0°dan (c) 4 =20°

Gambar 3.4 Defleksi Aileron

b. Variabel Terikat
Variabel terikat merupakan variabel yang menjadi akibat dari variabel bebas
yang besarnya tidak dapat ditentukan sepenuhnya oleh peneliti. Variabel terikat
pada penelitian ini antara lain sebagai berikut.
1) Kaoefisien lift (Cy)
2) Koefisien drag (Cq)
3) Koefisien hinge moment (Chm)
c. Variabel Kontrol
Variabel kontrol adalah varibel yang dikontrol selama percobaan oleh

peneliti. Variabel kontrol pada penelitian ini antara lain sebagai berikut.

1) Kecepatan udara (v) = 69,417 %

2) Kerapatan udara (p) = 1,225 %
3) MTOW = maximum take-off weight = 7.030 kg.

3.5.2 Proses Pemodelan dan Simulasi
a. Validasi

Proses validasi berupa grafik yang menunjukkan perbandingan hasil
simulasi airfoil 2D LS(1)-0417 Mod dengan hasil wind tunnel test (WTT). Validasi

menggunakan standar wall function Y* sebagai independency mesh. Penelitian ini
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menggunakan model turbulensi k-omega SST. Model turbulensi ini membutuhkan
mesh yang sangat halus di dekat dinding dengan nilai Y™ lebih kecil dari 1. Ukuran
mesh structured yang berbeda dilakukan dengan menerapkan jumlah nodes yang
berbeda disekitar airfoil.
b. Pre-processing

Pengaturan pre-processing pada CFD komersial dimulai dari pembuatan
domain fluida. Domain fluida dibuat dengan pendekatan dimana aliran dapat
dikatakan sreamline atau terbebas dari pengaruh objek. Domain fluida
menggunakan topologi tipe-C mengacu pada penelitian yang lakukan oleh
Abdelghany et al. (2016). Ukuran domain fluida dapat dilihat pada Tabel 3.1.
Pembuatan domain fluida dapat dilihat pada Gambar 3.5.

Tabel 3.1 Ukuran Domain Fluida

Jarak Ukuran
AB=FC=ED 20 x chord
AF=FE 12.5 x chord

Gambar 3.5 Pembuatan Domain Fluida

Domain fluida yang telah diinisialisasi kemudian dilakukan proses meshing.
Meshing yang digunakan adalah structured mesh dengan metode blocking.
Pembuatan blocking 2D berada pada pilihan menu create block. Tipe initial block
adalah 2D Planar. Tampilan create block dapat dilihat pada Gambar 3.6. Hasil

pembuatan initial blocks ini dapat dilihat pada Gambar 3.7.
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Create Block @

Part |FLUID R i
7 Inherit Part Name

oD@

Initialize Blocks

| Type IZD Planar l]

IV Initialize with settings

=

Apply I 0K I Dismiss |

Gambar 3.6 Tampilan Create Block

Gambar 3.7 Hasil Initiai Blocks

Blocking yang telah terbentuk kemudian dilakukan associate antara garis
blocking dan kurva airfoil. Edge diseleksi untuk garis dan curve diseleksi untuk
kurva airfoil. Project vertices diperlukan untuk tetap mempertahankan elemen garis

batas pada blocking. Tampilan associate edge dapat dilihat pada Gambar 3.8.
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Blocking Associations ‘@

g e
P R

—Associate Edge -> Curve

Edaels) |

@ s

‘ Curve(s] I

| W Project vertices

I Project to suface intersection e

[ Project ends to curve intersection

=

doply [[ ok | Dismiss |

Gambar 3.8 Tampilan Pengaturan Associate Edge

Menu O-Grid Block menyediakan pilihan untuk memodifikasi block
menjadi 5 topologi sub-block. Pengaturan ini menyusun garis grid kedalam bentuk
O unuk mengurangi kemiringan atau ketidaksimetrisan ujung block yang berada
pada curva yang kontinyu atau suatu permukaan. O-Grid Block dapat dibuat dengan
memilih block, garis, dan titik. Pengaturan O-Grid Block dapat dilihat pada Gambar
3.9. Hasil O-Grid Block dapat dilihat pada Gambar 3.10.

— Split Block

B b
®‘. %

Ogrid Bloc ‘

Split Block @

Select Face(s) & :\'\% e
Select Edge(s) _& &

SelectVertls] W W ‘
Clear Selected
[™ Around block(s) L‘

Apply I 0K I Dismissl |

Gambar 3.9 Tampilan Pengaturan O-Grid Block
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Gambar 3.10 Tampilan O-Grid Block

Split block digunakan untuk membagi bloking pada garis yang dipilih.
Metode split yang digunakan adalah screen select. Screen select mempermudah
pengguna untuk memilih posisi secara manual dimana block akan dibagi. Tampilan
pengaturan split block dapat dilihat pada Gambar 3.11. Hasil split block dapat
dilihat pada Gambar 3.12.

Split Block D

— Split Block

@@%%% |

— Split Block
Block Select
@ Visble ¢ Selected ‘

|»

o i
Block(s) | < x S
&
Edge | R
Copy distribution from nearest parallel
edae [

™ Project vertices

Split Method -

Split Method [Scteen select ﬂ

=l

Apply l 0K I Dismissl

Gambar 3.11 Tampilan Pengaturan Split Block
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Gambar 3.12 Hasil Split Block

Split block diatur agar rapi dan sesuai dengan kontur kurva yang diinginkan.
Split block digabung atau associate dengan kurva airfoil menggunakan menu
Associate Edge to Curve seperti pada Gambar 3.7. Block yang terbentuk pada airfoil
ditempatkan secara menyeluruh pada kurva airfoil dengan menggunakan menu
Move Vertex seperti yang terlihat pada Gambar 3.12. Hasil split block yang telah
diatur dapat dilihat pada Gambar 3.13.

Move Vertices @)

Move Vertices N

@*’tn { -ti‘k I 2

Move Yertex
Method |Single -

Vertexl § e LI
appy [ ok | Dismiss |

Gambar 3.13 Tampilan Pengaturan Move Vertex

Gambar 3.14 Split Block pada Airfoil
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Blocking pada daerah airfoil dihapus agar meshing tidak masuk ke dalam
airfoil, sehingga pengaturan meshing dilakukan didaerah sekitar airfoil. Boundary
layer dibuat disekeliling airfoil menggunakan menu split block. Hasil blocking
untuk boundary layer dapat dilihat pada Gambar 3.14. Parameter pre-mesh
diaplikasikan pada tiap block dengan mengatur banyaknya jumlah nodes yang akan
diberikan. Pengaturan parameter meshing yang akan digunakan meliputi jumlah
nodes, mesh law, spacing, dan ratio. Pengaturan parameter meshing yang
digunakan dapat dilihat pada Gambar 3.15.

Pre-Mesh Params ‘@

Meshing Parameters -

T <> I
e
I I I

Edge [4833 1 v Lo

Length | 0.0695703

Nodes |40 =]
Mesh law IBiGeometlic ===
Spacing 1 [0.0 |0.00270485

[~ SplLlinked Select

Ratio1 [1.2 i

Spacing 2 [0.0001 |0.0001

Reverse

7 Sp2Llinked Select

Ratio2 [1.2 [1z
Max Space [0 |0.00270485 =

AppM 0K I DismissJ

Gambar 3.15 Pengaturan Parameter Meshing

Jumlah nodes menetapkan banyaknya nodes di sepanjang garis pada
blocking. Mesh law mengizinkan pengguna untuk memilih satu dari beberapa
hukum meshing yang bisa diterapkan. Spacing menetapkan spasi dari node pertama
ke permulaan garis atau edge (tinggi cell pertama). Arah distribusi nodes muncul
ketika sebuah garis dipilih seperti yang terlihat pada Gambar 3.16. Spacing 1
mengacu pada parameter di awal tanda panah. Spacing 2 mengacu pada akhir garis

dimana tanda panah ditunjuk.
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Gambar 3.16 Arah Distribusi Nodes

Ratio merupakan nilai pertumbuhan dari ketinggian cell pertama ke cell
selanjutnya. Ratio 1 mengacu pada parameter di awal tanda panah. Ratio 2 mengacu
pada akhir garis dimana tanda panah ditunjuk seperti yang terlihat pada Gambar

3.17.

Length
____,_———F'"‘,_“\"\
DY i
// B N,
¢ Ratio 22
5 vl
\.)—Caatio 1 Spacing 2

Spaéinq 1
Edge meshing parameters

Gambar 3.17 Parameter Edge Meshing (Ansys, 2014)

Sebaran distribusi meshing dimulai dari batas-batas patch permukaan.
Prosedur ini menempatkan jumlah nodes lebih padat di daerah lengkungan airfoil.
Pembentukan mesh ini dibentuk berdasarkan batas diskritisasi dalam domain.
Tampilan untuk sebaran pre-mesh yang telah diatur sebelumnya dapat dilihat
dengan mengaktifkan kolom Pre-mesh pada display tree. Tampilan pre-mesh yang

terbentuk dapat dilihat pada Gambar 3.18.
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Gambar 3.18 Tampilan Pre-Mesh

Pre-mesh yang telah terbentuk kemudian dikonversikan menjadi meshing
yang sesungguhnya. Meshing yang telah terbentuk kemudian dilakukan
pengecekan mesh. Pilihan cek mesh memungkinkan pengguna untuk menemukan
masalah pada meshing yang biasanya akan menyebabkan kegagalan ketika

melakukan running. Pengaturan cek mesh dapat dilihat pada Gambar 3.19.

Check Mesh s
—Check Mesh i
Elrorl Possible Ploblems'
v Duplicate element v Multiple edges
V¥ Uncovered faces ™ Triangle boxes

¥ Missing internal faces | [ 2 single edges
I Periodic problems I Single-multiple edges

IV Volume orientations ™ Stand-alone surface mesh

IV Surface orientations | ¥ Single edges e
¥ Hanging elements I Delaunay violation
¥ Penetrating elements | W Overlapping elements

r Disconnected bar

I Non-manifold vertices
elements

[V Unconnected vertices _I
v

Apply I 0K I Dismiss'

Gambar 3.19 Pengaturan Cek Mesh

Meshing yang telah dilakukan cek mesh kemudian dilakukan pengecekan
kualitas mesh. Kualitas mesh pada structured mesh dapat dikatakan baik jika berada
di atas 0.2 pada skala kualitas. Kualitas mesh berpengaruh pada proses dan hasil
simulasi, semakin baik kualitas mesh maka hasil simulasi akan semakin mendekati

hasil yang sebenarnya. Tampilan kualitas mesh dapat dilihat pada Gambar 3.20.
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Gambar 3.20 Kualitas Mesh

Solver atau processing yang akan digunakan untuk proses running dapat
dipilih melalui menu select solver. Tampilan solver setup akan muncul dan
pengguna dapat memilih Ansys Fluent sebagai output solver. Tampilan pengaturan

solver setup dapat dilihat pada Gambar 3.21.

Solver Setup ‘@
Output Solver IAN SYS Fluent e
Common l ANGYS L]

Structural Solver

™ SetAs Default

Apply I 0K | Dismiss I

Gambar 3.21 Tampilan Pengaturan Solver Setup

Boundary condition ditentukan setelah meshing selesai. Penentuan
boundary condition disesuaikan dengan fungsi dari setiap komponen. Airfoil
dianggap sebagai wall (benda rigid), garis farfield (batas terjauh aliran udara yang
teridentifikasi) sebagai pressure far field, dan fluid sebagai fluid. Tampilan

pengaturan boundary condition dapat dilihat pada Gambar 3.22.
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i{) Part boundary conditions .

@ Volumes
ﬂ Surfaces

Boundary Conditions
wall

—  Create new

Paste

= Boundary Conditions
pressure-far-field

—  Create new
—  Paste

E= FLUID

= Boundary Conditions
v fluid

—  Create new

‘—  Paste

Gambar 3.22 Tampilan Pengaturan Boundary Condition

Output meshing disimpan dalam bentuk 2D pada menu write input. Menu
write input akan membuka tampilan dimana pengguna dapat mengubah parameter
untuk arsip input. Pengguna juga dapat memberikan nama untuk file meshing

tersebut. Tampilan penyimpanan hasil mesh dapat diilihat pada Gambar 3.23.

B—E= VORFN

. e w = ——

Please edit the following ANSY'S Fluent
options.

Grid dimension: 3D 2D
Scaling: © Yes & No

[10

[10

|1 a
‘write binary file: € Yes & No
!l | Ignore couplings:  Yes & No

Boco file: [Validation_2.fbc

QOutput file: |D:/Collage/Skirpsi Fluent/falidasi/Blocking/alid_2/fluent

Done

Cancel

Gambar 3.23 Tampilan Penyimpanan Meshing

c. Solver

40

Solver melibatkan inputan data yang sesuai dengan kondisi airfoil.

Porecessing pada kasus ini menggunakan software CFD komersial. Ukuran

meshing yang besar dapat dilakukan scaling untuk menyetarakan satuan dena hasil
mesh pada ICEM. Jenis solver yang digunakan yaitu densty-based. Density-based
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merupakan jenis solver yang berbasis pada kerapatan udara sehingga akan
diperoleh data momentum, kontinuitas, dan energi. Tampilan pengaturan umum

atau general dapat dilihat pada Gambar 3.24

Meshing General
Mesh Generation Mesh
Sokfion Schey [ Scale... ] [ Check ] [Report Quality ]
Materials
Phases Solver
Cel Zone Conleons Type Velodty Formulation
Boundary Conditions Pressure-Based @ Absolute
Mesh Interfaces ©) Density-Based Relative
Dynamic Mesh
Reference Values
X Time 2D Space
Solution @ Steady @) Planar
Solution Methods ) Transient ) Axisymmetric
Solution Controls ~) Axisymmetric Swirl
Monitors
Solution Initialization -
Calculation Activities [T Gravity

Run Calculation
Results
Graphics and Animations @
Plots
Reports

Gambar 3.24 Tampilan Pengaturan Umum

Persamaan energi dihidupkan guna menetapkan parameter yang
berhubungan dengan energi pada model. Model viskos yang digunakan adalah k-
omega SST. K-omega SST telah dirancang untuk mencegah sensitivitas freestream
pada model k-omega standar. Pencegahan dilakuan dengan mengkombinasikan
elemen pada persamaan omega dan epsilon. Model k-omega SST telah dikalibrasi
untuk menghitung separasi aliran secara akurat dari permukaan yang halus.
Tampilan pengaturan model energi dapat dilihat pada Gambar 3.25 dan pengaturan
model viskos dapat dilihat pada Gambar 3.26.
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Meshing Models

Mesh Generation Models
Solution Setup Multiphase - Off
General .
o Viscous - Standard k-e, Standard Wall Fn
Material Radiation - Off
e Heat Exchanger - Off
Phases Spedies - Off
Cell Zone Conditions Discrete Phase - Off
Boundary Conditions Acoustics - Off
Mesh Interfaces
Dynamic Mesh 3 %
Reference Values E Energy |—|
Solution Energy
Solution Methods F:ﬂm :
V| Energy Equation
Solution Controls _gﬂ“
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Solution Initialization [ oK. ] [cm ] [ Help ]
Calculation Activities e — =l

Run Calculation

Results

Graphics and Animations
Plots

Reports

Gambar 3.25 Tampilan Pengaturan Model Energi

Modd . ModdlCotans

@ Inviscid e -
'f;) Laminar lr,; |j
() Spalart-Allmaras (1 egn) -
(© k-epsilon (2 eqn) plpha.inf |
(@;‘ k-omega (2 eqn) ’(5;77,

() Transition k-kl-omega (3 eqn) B

(© Transition SST (4 eqn) e

(©) Reynolds Stress (5 eqn) = 09_

(©) Scale-Adaptive Simulation (SAS) ,7

al_

-omega Model e - =
© Standard gt -
@ ssT

User-Defined Functions

k Hocs Turbulent Viscosity

[“]Low-Re Corrections [none v]
Options Prandtl Numbers

|| Viscous Heating Energy Prandtl Number &

[C] curvature Correction = - ]

[] Compressibility Effects

[ Production Kato-Launder Wall Prandti Number

[¥] Production Limiter [none > ]

[ Intermittency Transition Model

Gambar 3.26 Tampilan Model Viskos

Material yang digunakan pada fluida udara adalah ideal-gas sesuai dengan
penggunaan solver density-based. Material airfoil adalah aluminium. Pengaturan
untuk material dapat dilihat pada Gambar 3.27.
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Properties

Density (kg/m3) [idealgas .] Edit... P

Cp (Spedific Heat) (j/ka+) [constant

m

[ 1006.43

Thermal Conductivity (w/m) [oonstant ,] Edit...
10.0242
Viscosity (kg/m-s) (o ,1 Edit...
1 1.7894e-05
[Change/Creabe ] [ Delete ] L Close ] Help ]

Gambar 3.27 Tampilan Pengaturan Material

Boundary condition digunakan untuk mengidentifikasi setiap komponen.
Farfield diberi kondisi pressure far field dengan besar mach number 0.2 yang
mengacu pada standart wind tunnel test Pesawat N2XX. Gauge pressure yang
digunakan adalah 0 atm seperti yang terlihat pada Gambar 3.28. Operating pressure
yang digunakan adalah 101325 pascal seperti yang terlihat pada Gambar 3.29.

Asma

g N
Pressure Far-Field | = |

Zone Name
i f

Momentum | Thermal | Radiation | Species| uDs | oPm |

Gauge Pressure (pascal) Ig— [constant v]

Mach Number [02—_ tant ']

X-Component of Flow Direction li— [constant = ]
Y-Component of Flow Direction lg— [constam‘. v ]

[ ok ] [cancel] [ Hep ]

- = A

Gambar 3.28 Tampilan Pengaturan Boundary Condition
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Operating Conditions I*X_|

Pressure _ Gravity

Operating Pressure (pascal Gravity
101325 @ —

Reference Pressure Location i
X (m) 0
®
o8 (m) 0
® \ ‘

z (m) 0

[ oK ] [Cancel} [Help] "

Gambar 3.29 Tampilan Operationg Pressure

Reference value memeperkenankan pengguna untuk mengatur kualitas
referensi yang digunakan untuk menghitung variabel bidang aliran normal. Nilai
reference value akan muncul secara otomatis apabila pengguna menginputkan
farfield pada kolom compute from. Nilai referensi akan berpengaruh pada besaran
output pada saat post-processing. Tampilan pengaturan reference value dapat
dilihat pada Gambar 3.30.

'Reference Values

| Compute from
ff v

Reference Values

Area (m2) | 1.71022

Density (kg/m3) | 1.225

Depth (m) [ 1

Enthalpy (i/ka) | 304339.6

Length (m) I 1.71022

Pressure (pascal) | 101325

Temperature (k) | 300.0007

Velocity (m/s) [59.41729

Viscosity (ka/m-s) | 1.7894-05

Ratio of Spedific Heats l 1.4

‘Fieference Zone
[ﬂuid v ]

Gambar 3.30 Tampilan Pengaturan Reference Value
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Solution method memperkenankan pengguna untuk menetapkan beberapa
parameter yang terhubung dengan metode solusi yang digunakan saat perhitungan
atau running. Formulasi yang digunakan adalah implicit yang hanya tersedia untuk
tipe solver density based. Tampilan pengaturan solution method yang digunakan
dapat dilihat pada Gambar 3.31.

Solution Me_thods

Formulation

| 1mpiicit -
Flux Type

[Roe -FDS v ]
Spatial Discretization

Gradient

[Least Squares Cell Based v ]
Flow

[First Order Upwind v]
Turbulent Kinetic Energy

[First Order Upwind v ]
Spedific Dissipation Rate

[First Order Upwind q

Gambar 3.31 Tampilan Pengaturan Solution Method

Solution initialization memperkenankan pengguna menetapkan nilai untuk
variabel aliran dan daerah aliran awal. Metode yang digunakan adalah standart
initialization. Kolom compute from merupakan daftar zona sebagai nilai anggapan
variabel yang akan dihitung dari isi informasi pada zona yang dipilih. Nilai pada
initial value akan muncul otomatis berdasarkan zona yang dipilih pada kolom

compute from. Tampilan solution initialization dapat dilihat pada Gambar 3.32.
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| Solution Initialization
| Initialization Methods
() Hybrid Initialization
@ Standard Initialization
Compute from
G >
Reference Frame

@ Relative to Cell Zone
(") Absolute

Initial Values

.“

Gauge Pressure (pascal)
’ 0

X Velodity (m/s)
l 69.41779

Y Velocity (m/s)
° |

m

Temperature (k)
| 300.001

Turbulent Kinetic Energy (m2/s2) I
| 18.07056

Turbulent Dissipation Rate (m2/s3)
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‘ -~

Gambar 3.32 Tampilan Solution Initialization

Running dapat dilakukan apabila pengaturan telah selesai dilakukan. Jumlah
iterasi dapat disesuaikan sesuai kebutuhan pengguna. Calculate berfungsi sebagai
tombol untuk memulai proses running atau perhitungan simulasi. Tampilan

pengaturan run calculation dapat dilihat pada Gambar 3.33

[ Check Case... Preview Mesh Motion...
Number of Iterations Reporting Interval

1000 @ @)
| ® | ®
Profile Update Interval
& S

(63

[ solution Steering
[ Data File Quantities... ] Acoustic Signals...

q; Calculate E

Gambar 3.33 Tampilan Run Calculation
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Nilai konvergensi tercapai apabila grafik telah konvergen sesuai dengan
nilai persyaratan konvergensi yang telah diinput atau dapat diamati pergerakan
grafik Cl, Cd, dan Cm yang konstan. Nilai Cl, Cd, dan Cm yang konstan
menandakan bahwa nilai tersebut tidak akan berubah lagi dalam iterasi yang

panjang. Tampilan proses konvergensi dapat dilihat pada Gambar 3.34.

S[2d, dbns mp, cke] =1
ve A Display Report Parallel View Help

@ QL NR~-0-
Run Calculation
Check Case. Preview Mesh Motion \k\_ g
teson
Number of Iterations __ Reporting Interval
@ @
1000 EE 2
Profie Update Interval
1 o] L
g 1e0t
Solution Steering
Data File Quanties. Acoustic Signale
Caladate
Help
0 [ 2 Y “ @ o w @
Iterations
aled Residuals Jan 26, 2020
ANSYS Fluent 5.0 (2d, dans imp, ske)
68 2.5380e-02 2.3500e-02 8.0808e-03 2.5805e-02 5.7905e-83 5.2797e-03 1.6089e-81 2.5510e-81 2.1326e-|~
69 2.2967e-02 7.7363e-03 2.4959e-02 5.7029e-03 5.1134e-03 1.6268e-01 2.5790e-01 -3.0333e-|
70 oM 7.3695e-03 2.403%e-02 5.6280e-03 5.013%e-03 1.6440e-01 2.6056e-01 -7.9775e-|
iter x= —velocity energy k epsilon n £1-1 td
7 2N 6.0056e-03 2.3042e-02 5.5620e-03 4.8708e-03 1.6628e-01 2.6312e-01 -1.2600e-|
72 2. 6.6314e-63 2.2019e-02 5.4791e-83 4.7112e-03 1.6888e-81 2.6553e-81 -1.7177e-|
73 .0880e-02 6.2868e-03 2.0978e-02 5.3908e-03 &.5478e-03 1.6988e-01 2.6783e-01 -2_1432e-|
7 -02 5.9655e-03 1.9936e-02 5.3161e-03 4.4289e-03 1.7162e-01 2.6997e-01 -2.5468e-)
75 1. .9907e-02 5.6875e-03 1.8931e-02 5.2283e-03 &.2659e-03 1.7334e-01 2.7195e-01 -2.9284e-|
76 1.7772e-02 1.04300-02 5.M557e-03 1.7958e-02 5.1342e-03 4.108%e-03 1.7581e-01 2.7376e-01 -3.2880e-|

Gambar 3.34 Tampilan Proses Konvergensi

d. Post-processing

Proses post-processing merupakan tahap pengambilan dan pengolahan data.
Proses ini merupakan rangkaian dari beberapa hasil simulasi yang menghasilkan
nilai Cj, Cq, dan Cnm yang optimal dari variasi geometri yang dilakukan. Hasil
simulasi dapat dinyatakan dalam bentuk grafik. Grafik yang terbentuk adalah
korelasi antara Ci, Cq, dan Cnhm dengan variasi geometri untuk mendapatkan bentuk
geometri yang optimal.

Nilai force dapat diambil dengan menggunakan menu force. Direction
vector digunakan untuk menunjukkan arah vektor dari gaya tersebut. Wall zone
berfungsi untuk menetapkan daerah dimana besaran gaya akan dihitung. Nilai
moment dapat diambil dengan menggunakan menu moment. Tampilan pengaturan

force report dapat dilihat pada Gambar 3.35.
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Gambar 3.35 Tampilan Pengaturan Force Report

3.5.3 Pemilihan Parameter
Pemilihan parameter boundary layer pada proses solver dapat dilihat pada
Tabel 3.2.

Tabel 3.2 Parameter Boundary Layer

No Parameter Nilai

1. Type Solver Density Based
2. Model Viscous k- SST
3. Mach Number 0,2

4. Temperatur 300K

5. Panjang Chord 1,7102 m

3.5.4 Pengambilan Data
Pengambilan data dilakukan untuk mengumpulkan informasi mengenai

objek penelitian. Langkah-langkah yang dilakukan dalam pengambilan data

penelitian pada simulasi ini antara lain sebagai berikut.

a. Pengambilan data dilakukan setelah proses simulasi running mencapai nilai C,
Cq, dan Chm yang konvergen.

b. Pengambilan data koefisien lift, drag, dan hinge moment saat proses komputasi
selesai pada setiap variasi geometri dan &,,.

c. Pengambilan gambar dan penyimpanan file kontur tekanan dan streamline pada
setiap variasi §, dan kecepatan aliran.

d. Data C,, Cq, dan Chm dari semua variasi geometri dan &, dimasukkan ke dalam

Ms. Excel untuk diolah dalam bentuk grafik.
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e. Analisa pengaruh perubahan geometri dan &, terhadap nilai Cy, Cq, dan Chm Serta

kontur tekanan dan streamline yang dihasilkan.

3.6 Diagram Alir Penelitian

Alur dari pengerjaan penelitian ini dapat dilihat pada Gambar 3.36 berikut.

( wa )

v
Studi Lapang PT. Dirgantara Indonesia
v
Studi Literatur Desain Airofil Pesawat N2XX

..
Lt 4
Penentuan Parameter CFD
(Boundary Condition dan
Solution Methods)
v
Pembuatan meshing

v

Simulasi airfoil aileron basic defleksi aileron 0°

Apakah nilai Y* sudah sesuai?
0,5<Y'<1

Simulasi airfoil aileron basic dan modifikasi defleksi
aileron -20°, 0°, dan 20°
v
Pengambilan data C,, Cp, dan Cyy
v
Analisa Hasil dan Pembahasan
v
Kesimpulan
v

(e )

Gambar 3.36 Diagram Alir Penelitian
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BAB 5. KESIMPULAN DAN SARAN

5.1 Kesimpulan
Kesimpulan yang dapat diperoleh berdasarkan penelitian ini adalah sebagai
berikut.

1) Validasi meshing untuk angka Y*=0,944; 0,75; dan 0,64 diperoleh hasil bahwa
Y* = 0.64 menghasilkan angka error koefisien lift (C)) terkecil yaitu ¢ =
3,760976%.

2) Angka koefisien drag (Cq) aileron modifikasi pada saat §, = -20° dan 20°
masing-masing adalah 0,075 dan 0,100. Nilai tersebut lebih besar jika
dibandingkan Cq aileron basic masing-masing adalah 0,072 dan 0,089.

3) Angka koefisien lift (Ci) aileron modifikasi pada saat §, = -20° dan 0° masing-
masing adalah -0,114 dan 0,452. Nilai tersebut lebih besar jika dibandingkan C;
aileron basic masing-masing adalah -0,125 dan 0,446.

4) Angka koefisien hinge moment (Cnm) aileron modifikasi pada saat §, = -20°,
0°, dan 20° masing-masing adalah -0,071; 0,078; dan 0,177. Nilai tersebut lebih
kecil jika dibandingkan Chm aileron basic masing-masing adalah -0,094; 0,095;
dan 0,201.

5.2 Saran
Saran yang dapat disampaikan agar penelitian selanjutnya lebih baik yaitu
sebagai berikut.

1) Perlu adanya kajian lebih lanjut yang berkaitan dengan pengaruh bentuk nose
aileron terhadap karakteristik aerodinamika Pesawat N2XX sehingga akan
mampu mengurangi nilai Cq.

2) Perlu kajian lebih lanjut dalam hal simulasi aileron tiga dimensi untuk

mengetahui karateristik aileron pada Pesawat N2XX secara detail.
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Lampiran 4.1. Perhitungan Koefisien Drag, Lift, dan Hinge Moment Hasil

Simulasi
Diketahui:
— kg
p =122 —3
Stotal = 1,71022 m2

Saiteronbasic = 0,43777 m?
Saiteronmodit = 0,46129 m?
Chasic =0,43777T m
Crnodif =0,46129 m

A. Koefisien Drag

2D
p V28

CD(—ZO)BAS =

2. 360,93989
1,225.(69,4176)%. 1,71022

=0.072

2D
pv2s

CD(O)BAS =

2. 23557624
1,225.(69,4176)2 . 1,71022

= 0,047

2D
p v2s

Cp(20)Bas =

2. 451,65029
1,225.(69,4176)2 . 1,71022

= 0,089

2D
p v2S

Cp(=20)moD

2.377,00522
1,225.(69,4176)% . 1,71022

= 0,075

2D
p V28

Cpoymop

2. 227,59066
1,225.(69,4176)% . 1,71022
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Cp20ymop

=0,045

2D
pv2S

_ 2. 506,86893
T 1,225.(69,4176)2. 1,71022

=0,100

B. Koefisien Lift

CL(-20)BAs

CL(0)Bas

Cr20)BAs

Cr(-20)mop

Crioymop

Crzoymon

2L
p v2S

2. (—628,66841)
1,225.(69,4176)2. 1,71022

=-0,125

2L
p v2S

2. 22525766
1,225.(69,4176)2 . 1,71022

= 0,446

2L
p v2S

A 2.6732,2132
1,225.(69,4176)2. 1,71022

=1,334

2L
pv2s

2. (-575,93561)
T 1,225.(69,4176)2. 1,71022
-0,114
2L

p v2s
_ 2.2281,8211
T 1,225.(69,4176)2. 1,71022
=0,452

2L
pv2S

_ 2. 6090,604

T 1,225.(69,4176)2 . 1,71022

=1,207

69


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

C. Koefisien Hinge Moment
_ 2.Hy
B pv%. Spas- Chas
2. (—52,946688)
= 1,225.(69,4176)%. 0,4377. 0,43777

=-0,094
_ 2.Hy
4 p-v2. Spas- Cpas
2. 53,722062
1,225.(69,4176)%. 0,4377. 0,43777

= 0,095

Cum(-20)Bas

CHM(O)BAS

2.Hy
B p-v2. Spas - Chas
2.113,43148
- 1,225. (69,4176)2 . 0,4377. 0,43777

=0,201

Cum(20)BAs

2.Hpy

C =
HM(-20)MOD ~
( ) Pv%. Smod - Cmod

9 2. (—44,320666)
1,225.(69,4176)2. 0,46129. 0,46129

=-0,071

C _ 2.Hpy

HM(0)MOD — ~
Wi P-Y2. Smod - Cmod
- 2. 48,86902
T 1,225.(69,4176)2. 0,46129. 0,46129
=0,078
4 2.Hy
CHM(ZO)MOD -

pv%. Smod - Cmod
_ 2.111,13824
T 1,225.(69,4176)2. 0,46129. 0,46129

=0,117

70


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



