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RINGKASAN

Airfoil digunakan sebagai bentuk dasar pada sayap pesawat. Airfoil pada sayap
pesawat digunakan untuk menghasilkan gaya angkat yang akan mengangkat
badan pesawat ke udara. Gaya angkat dihasilkan dari perbedaan tekanan antara
bagian atas dan bawah sayap pesawat. Pada penerbangan kecepatan tinggi akan
terjadi shockwave pada bagian tertentu dari sayap yang akan merugikan performa
aerodinamis pada sayap tersebut. Peningkatan performa aerodinamis sayap pada
kecepatan tinggi dapat dilakukan dengan berbagai cara, salah satunya dengan
memberikan sudut kemiringan pada rentangan sayap yang disebut dengan swept
angle.

Penelitian ini akan menggunakan metode simulasi CFD 3D dengan menggunakan
software Ansys Fluent. Airfoil yang digunakan adalah NACA 0012, NACA 64-
206, dan NASA SC(2)-0706 dengan chord length 1 m, AR =5, dan A = 1 dengan

variasi backward swept angle A = 0°, 15°, 30°, dan 45°. Aliran free stream



merupakan udara yang mengalir dengan Mach Number = 0,85 pada ketinggian
permukaan laut dan kondisi steady. Berdasarkan hasil simulasi NACA 0012
meminimalisir shock pada A = 45° dengan C, = 0 dikarenakan symmetric airfoil,
sedangkan NACA 64-206 dan NASA SC(2) — 0706 dapat meminimalisir shock
pada A = 30° dengan nilai Ci/ Cq sebesar 17,58 (NACA 64-206) dan 20,86 (NASA
SC(2) — 0706), penggunaan A = 45° akan berdampak merugikan karena
mengurangi nilai Cy/ Cq. Simulasi ini juga memberikan gambaran visual berupa
plot kontur dan grafik Mach Number dan Pressure Coefficient pada rentangan
tengah (Midspan) dari sayap dengan setiap variasi swept angle (A) sehingga
pengaruh shockwave pada aliran dapat dianalisa.

Kata Kunci: Airfoil, Mach Number, Shockwave, Swept angle.
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SUMMARY

ANALYSIS THE EFFECT OF SWEPT WING WITH NACA 0012, NACA 64 - 206,
AND NASA SC (2) — 0706 AIRFOILS ON SHOCKWAVE AT MACH NUMBER
0.85 USING CFD

Scientific Writing in the form of Thesis, December 2019

ANALISA PENGARUH SWEPT WING PADA AIRFOIL NACA 0012, NACA
64 — 206, DAN NASA SC(2) — 0706 TERHADAP SHOCKWAVE PADA MACH
NUMBER 0,85 DENGAN MENGGUNAKAN CFD

xxviii + 73 pages, 4 tables, 45 images, 3 attachments

SUMMARY

Airfoil is used as a basic form on aircraft wings. Airfoil on the wing of the aircraft
is used to produce lift that will lift the fuselage into the air. Lifting force results
from the difference in pressure between the upper surface and the lower surface
of an aircraft wings. In high speed flights shockwave will occur at certain parts of
the wing which will adversely affect the aerodynamic performance of the wing.
Wing aerodynamic performance at high speeds can be improved in various ways,

one of which is by giving a angle to the wing span called a swept angle.

This study will use 3D CFD simulation methods using Ansys Fluent. The airfoil
used are NACA 0012, NACA 64-206, and NASA SC (2) -0706 with a chord length
of I m, AR =5, and A = 1 with a variation of backward swept angle A =0 °, 15 °,
30 °, and 45 °. Free stream flow is air flowing with Mach Number = 0,85 at sea
level and steady conditions. Based on the simulation results NACA 0012 minimizes
shock at A = 45° with Cl = 0 due to symmetric airfoil, while NACA 64-206 and
NASA SC (2) - 0706 can minimize shock at A = 30° with a Cl / Cd value of 17.58

XV



(NACA 64-206) and 20.86 (NASA SC (2) - 0706), the use of 4 = 45° will have a
detrimental effect because it reduces the value of Cl / Cd. This simulation also
provides a visual representation of contour plots and Mach Number and Pressure
Coefficient charts in the middle stretch (Midspan) of the wing with each variation

of swept angle (A1) so that the effect of shockwave on flow can be analyzed.

Keywords: Airfoil, Mach Number, Shockwave, Swept angle.
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ANALISA PENGARUH SWEPT WING PADA AIRFOIL NACA
0012, NACA 64 — 206, DAN NASA SC(2) - 0706 TERHADAP
SHOCKWAVE PADA MACH NUMBER 0,85 DENGAN
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Jurusan Teknik Mesin, Fakultas Teknik, Universitas Sriwijaya,
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Abstrak

Airfoil digunakan sebagai bentuk dasar pada sayap pesawat. Airfoil pada sayap pesawat digunakan
untuk menghasilkan gaya angkat yang akan mengangkat badan pesawat ke udara. Gaya angkat
dihasilkan dari perbedaan tekanan antara bagian atas dan bawah sayap pesawat. Pada penerbangan
kecepatan tinggi akan terjadi shockwave pada bagian tertentu dari sayap yang akan merugikan
performa aerodinamis pada sayap tersebut. Peningkatan performa aerodinamis sayap pada kecepatan
tinggi dapat dilakukan dengan berbagai cara, salah satunya dengan memberikan sudut kemiringan
pada rentangan sayap yang disebut dengan swept angle. Penelitian ini akan menggunakan metode
simulasi CFD 3D dengan menggunakan software Ansys Fluent. Airfoil yang digunakan adalah
NACA 0012, NACA 64-206, dan NASA SC(2)-0706 dengan chord length 1 m, AR =5, dan A = 1
dengan variasi backward swept angle A = 0°, 15°, 30°, dan 45°. Aliran free stream merupakan udara
yang mengalir dengan Mach Number = 0,85 pada ketinggian permukaan laut dan kondisi steady.
Berdasarkan hasil simulasi NACA 0012 meminimalisir shock pada A = 45° dengan C; = 0
dikarenakan symmetric airfoil, sedangkan NACA 64-206 dan NASA SC(2) — 0706 dapat
meminimalisir shock pada A = 30° dengan nilai C/ Cys sebesar 17,58 (NACA 64-206) dan 20,86
(NASA SC(2) — 0706), penggunaan A = 45° akan berdampak merugikan karena mengurangi nilai
C/ Ca. Simulasi ini juga memberikan gambaran visual berupa plot kontur dan grafik Mach Number
dan Pressure Coefficient pada rentangan tengah (Midspan) dari sayap dengan setiap variasi swept
angle (A) sehingga pengaruh shockwave pada aliran dapat dianalisa.

Kata kunci: Airfoil, Mach Number, Shockwave, Swept angle.
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BAB |
PENDAHULUAN

1.1  Latar Belakang

Pada pesawat udara, sayap berfungsi untuk menyediakan gaya angkat (lift)
yang dihasilkan akibat perbedaan tekanan pada permukaan atas dan bawah dari
sayap tersebut dimana perbedaan tekanan dan karakteristik aliran fluida yang
mengalir pada sayap tergantung pada profil dari airfoil yang digunakan dalam

konstruksi sayap.

Airfoil adalah suatu geometri aerodinamis yang umumnya digunakan pada
sayap pesawat dan mesin - mesin fluida seperti kompresor, turbin, dan pompa
(Ridha, 2017). Perbedaan tekanan yang terjadi antara upper dan lower surface
pada airfoil menghasilkan gaya angkat. Airfoil terbagi menjadi beberapa jenis
tergantung pada kebutuhan penggunaan dan kecepatan fluida kerja. Dari berbagai
jenis airfoil tersebut dapat dikelompokan menjadi dua jenis utama yaitu symmetry
airfoil dan cambered airfoil dimana perbedaan umum dapat dilihat pada upper dan

lower camber dari airfoil yang mempengaruhi aerodinamikanya.

Pada kecepatan terbang transonic aliran pada permukaan atas sayap akan
membentuk shockwave (gelombang kejut). Pembentukan shockwave akan
mengurangi kecepatan aliran secara signifikan, hal ini mencegah pesawat untuk
berakselerasi lebih lanjut untuk mencapai kecepatan sonic dan supersonic.
Penurunan kecepatan aliran juga akan menurunkan perbedaan tekanan antara
upper dan lower surface menjadi jauh lebih kecil, gaya angkat yang dihasilkan

juga akan menurun. Fenomena ini sering disebut dengan wave drag.

Fenomena wave drag ini dapat dikendalikan dengan cara memperlambat
pembentukan shockwave pada sayap, hal ini dapat dilakukan dengan cara
memberikan sudut swept (swept angle) pada bagian leading edge sayap, swept
angle dapat mengarah kedepan atau kebelakang dan akan memiliki efek yang

sama, konfigurasi sayap seperti ini disebut dengan swept wing.



Konfigurasi swept wing sering digunakan pada hampir semua jenis
pesawat terbang komersial yang beroperasi pada kecepatan transonic seperti
BOEING 777, BOEING 737, AIRBUS A320 dan AIRBUS 380 juga pada
pesawat militer dengan kecepatan supersonic seperti jet tempur F-15 yang
menggunakan konfigurasi backward swept wing dan NASA AMSTRONG X-29A

yang menggunakan konfigurasi forward swept wing.

Pada penelitian ini digunakan tiga jenis airfoil yaitu NACA 0012, NACA
64 — 206, dan NASA SC (2) — 0706. Pemilihan tiga jenis airfoil tersebut
berdasarkan dari konsep penerbangan kecepatan tinggi dimana diperlukan airfoil
yang tipis, leading edge yang lebih tajam, dan kontur khusus agar memiliki

performa optimal pada kecepatan tinggi.

1.2 Rumusan Masalah

Aliran fluida kecepatan tinggi yang mengalir melalui sayap akan
mnciptakan shockwave yang diakibatkan oleh kompresibilitas udara pada
kecepatan sonic. Shockwave ini nantinya dapat menimbulkan fenomena wave
drag yang merugikan pesawat. Pemberian swept angle mampu menurunkan
besarnya aliran chordwise flow sehingga mampu menaikan performa sayap pada
kecepatan tinggi dan mencegah fenomena wave drag.

1.3 Batasan Masalah

Penelitian ini terfokuskan untuk menganalisa performa swept wing yang
dapat digunakan untuk memprediksi pembentukan shockwave pada kecepatan
terbang Mach 0,85 di setiap swept angle dan profil airfoil yang dianalisis. Oleh
karena itu ditentukan beberapa batasan masalah agar tujuan penelitian dapat

tercapat, Batasan masalah tersebut antara lain:

1. Airfoil yang disimulasikan antara lain airfoil NACA 0012, NACA 64
— 206, dan NASA SC (2) — 0706 dengan konfigurasi sayap berupa
backward swept angle dengan AR =5, dan A = 1

2. Variasi swept angle yang digunakan yaitu 15°, 30°, dan 45°
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3. Fluida mengalir dalam kondisi steady flow, dan viscous, pada
kecepatan aliran Mach 0,85, dan sudut serang 0°

4. Proses perpindahan panas tidak dianalisa

5. Analisa bahan dan material tidak dilakukan

14  Tujuan Penelitian

Tujuan dari penelitian ini adalah untuk menganalisa pengaruh variasi swept
angle (A) terhadap aliran chordwise flow yang dapat digunakan untuk
memprediksi terbentuknya shockwave pada swept angle tersebut. Berikut adalah

beberapa hasil yang diinginkan pada penelitian ini yaitu:

1. Besarnya sudut swept yang diperlukan untuk setiap airfoil agar

shockwave di minimalkan
2. Performa aerodinamis sayap berupa Cq dan C, untuk setiap variasi
swept angle
1.5  Metode Penelitian

Penelitian ini menggunakan metode simulasi dan analisa secara komputasi.
Proses simulasi dimulai dengan merancang geometri kemudian meshing
menggunakan Ansys lalu rancangan akan di input ke software CFD FLUENT
untuk dilakukan perhitungan secara komputasi. Penelitian ini akan melalui 5 tahap

yaitu:
1. Studi literatur
2. Perancangan geometri dan mesh
3. Penentuan kondisi batas
4. lterasi

5. Analisis hasil simulasi
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