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ABSTRACT

Penelitian ini bertujuan untuk mengkaji pengaruh ujung winglet pada sayap dengan variasi
sudut cant dan sudut twist dihubungkan dengan pola alirannya. Ujung sayap ini dapat
mengakibatkan kurang efisiensinya fungsi sayap dikarenakan terjadinya vortex atau pusaran, yang
mengandung sejumlah energi kinetik rotasi dan translasi, energi ini pada dasarnya dapat diatasi
dengan menambahkan tenaga yang disediakan oleh mesin untuk mengimbangi induced drag,
sehingga meningkatkan pemakian bahan bakar. Dengan demikian sangat perlu dilakukan penelitian
mengenai ujung sayap pada pesawat.

Dalam melakukan penelitian digunakan airfoil NACA 2409 dengan 9 benda uji sayap 3-
dimensi yaitu satu sayap tanpa winglet dan yang lain 8 ujung sayap dengan winglet, dengan variasi
sudut cant 30°, 45°, 60° dan 90°. Hasil optimasi sudut cant kemudian divariasikan dengan sudut
twist 0°, 5°, 10° dan 15°. Percobaan ini dilakukan di dalam wind tunnel dengan mengukur lift dan
drag, masing-masing divariasikan dengan sudut serang dan kecepatan aliran udara. Visualisasi
aliran dengan asap dilakukan untuk mengetahui pola aliran yang terjadi disekitar ujung.

Isu utama dari penelitian ini adalah dihasilkannya unjuk kerja terbaik dalam bentuk
perbandingan koefisien lift dan koefisien drag, (Cr/Cp)max. Unjuk kerja terbaik sebesar (Cp.
/Cp)max = 6.99 terjadi pada sudut cant 45°, untuk tanpa winglets (C /Cp)max = 5.79, sedangkan
pada sudut cant 30°, 60° dan 90° (C./Cp)max-nya lebih kecil. Untuk sudut twist unjuk kerja
terbesar terjadi pada 2.88° (Cr/Cp)max = 7.45, sedangkan pada 0° (C /Cp)max = 7.22, pada 5°
(CL/Cp)max = 7.25, pada 10° (Cr/Crp)max = 6.59 dan pada 15° (Cr/Crp)max = 6.01. Pada sudut
twist 0° Crmax terjadi pada sudut serang 11.5°, dengan penambahan sudut twist 5°, 10° dan 15°
Crmax terjadi pada sudut serang yang lebih besar dari 11.5°, ini berarti penambahan sudut twist
memperbesar sudut serang untuk menghasilkan C_ maksimum. Penambahan sudut twist, lift dan
dragnya makin naik, dengan bertambah drag maka unjuk kerja sayap turun. Penambahan winglet
pada ujung sayap dengan sudut cant 45° menunjukkan kenaikan unjuk kerja sebesar 20.73%,
dengan penambahan sudut twist 2.88° menunjukkan kenaikan 3.19%, sehingga total kenaikan unjuk
kerja adalah 23.92%.

Kata kunci : wingtip vortex, winglet, sudut cant, sudut twist , unjuk kerja.
LATAR BELAKANG

Peranan sayap untuk pesawat terbang adalah untuk pembangkitan gaya angkat atau lift
pesawat. Dalam perkembangannya, banyak bentuk-bentuk sayap dan airfoil yang telah dirancang
dan dimodifikasi. Perancangan bentuk sayap dan airfoil disesuaikan dengan fungsi ataupun
kebutuhan pesawat, untuk pesawat penumpang, pesawat tempur atau aerobatik.

Aliran pusaran disekitar sayap mengurangi efisiensi karena vortex atau pusaran yang terjadi
pada ujung sayap mengandung sejumlah besar energi kinetik rotasi dan translasi. Energi pusaran ini
mengurangi efektivitas sudut serang efektif sehingga lift yang dihasilkan juga akan berkurang.
Kehilangan energi ini dapat diatasi dengan menambahkan tenaga ekstra mesin untuk mengimbangi
induced drag yang terjadi, dengan demikian akan memboroskan bahan bakar. (Schlicthing, 1976).

Penelitian ini bermaksud mengkaji tentang pola aliran yang terjadi pada ujung sayap
pesawat tipe winglet dengan melakukan variasi pada sudut cant dan twist, mengamati pengaruhnya
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dengan pengukuran gaya angkat, lift, gaya tahan, drag, dan visualisasi. Dengan mengetahui
pengaruh pemasangan winglet pada ujung sayap pesawat terbang, pemasangan winglet dapat
dioptimalkan sehingga diharapkan pesawat sebagai tranportasi akan bekerja lebih efisien dan
murah.

Analisis aliran 3-dimensional disekitar ujung sayap.

Mekanisme fisik pembangkitan lift pada sayap biasa tanpa winglet adalah akibat tekanan
tinggi pada permukaan bawah dan tekanan rendah pada permukaan atas sayap. Akan tetapi pada
ujung sayap, sebagai hasil ketidakseimbangan tekanan ini terjadilah aliran dekat ujung sayap
cenderung melengkungkan aliran disekitar ujung. Lebih jelasnya, aliran pada ujung sayap pesawat
adalah 3-dimensi, seperti terlihat pada Gambar 2.6.

Pusaran ujung sayap ke arah pangkal ini menyebabkan udara menjadi banyak pusaran atau
vortex yang terdistribusi sepanjang span, seperti terlihat pada Gambar 2.7. Vortex-vortex kecil ini
bergabung menjadi 2 buah pusaran atau vortex besar pada ujung sayap. Dua pusaran cenderung
menarik udara sekitarnya, dan gerakan sekunder ini menghasilkan komponen kecepatan arah ke
bawah (u) di belakang trailing edge, komponen arah ke bawah ini disebut downwash,e. Munculnya
struktur vortex dan downwash ini menghasilkan sejumlah besar drag dalam kaitannya dengan lift,
yang disebut induced drag, seperti disajikan di Gambar 2.2.
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Gambar 2.6. Awal mula menggulungnya udara pada ujung sayap, di wingtip menghasilkan
kekuatan vortex. (Jim, 1997)
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Gambar 2.7. Dua pusaran pada ujung sayap, menghasilkan kekuatan vortex dan downwash.
Gaya-gaya yang bekerja pada sayap pesawat

Gaya angkat atau lift,L, pada pesawat timbul karena adanya gerakan relatif antara sayap
dengan udara yang selanjutnya menimbulkan perbedaan tekanan permukaan antara sayap bagian
atas dengan tekanan permukaan sayap bagian bawah. Dengan perbedaan tersebut menimbulkan
gaya akibat permukaan bawah sayap bertekanan tinggi dan permukaan atas sayap yang bertekanan
rendah. Gaya angkat L dapat dirumuskan (Atmoko, 1991) :

L=C,x})xpxV>x$S (1)

Total drag, Cp, pada ujung sayap di bawah kecepatan suara adalah hasil penjumlahan drag
induced Dj, gesekan permukaan drag Dy, dan tekanan drag Dp. Penjumlahan D; dan D, tersebut
adalah merupakan efek kontribusi drag yang didominasi viscous yang disebut profile drag.
Penetapan koefisien profil drag, Cy4 adalah

Df + Dp . . . . .
g = q—S Cq4 biasanya diperoleh dari data airfoil

dan koefisien drag induced, Cp; sebagai :

Di C’ . L .

Coi=—0-= Cpi dapat diperoleh dari teori ujung sayap  Koefisien drag total

q,S 7eAR

untuk ujung sayap Cp adalah :
Cp = Cq + Cpi

Secara keseluruhan gaya hambatan yang ditimbulkan sayap dapat dirumuskan
(Atmoko, 1991):

D=C,x}xpxV*xS (2)

Menurut teorema P, gaya resultan aerodinamika, R, ditentukan oleh :

P.:V,.C.p, dan a,.Maka R=f(p,,V,.Cu, dana,)

Dengan menggunakan Teori Buckingham, persamaan diatas dapat ditulis

kembali sebagai : f, (I1,,I1,,11,)=0 (3)
atau  IT, =f,(p,,V,.c,R); II,=1,(p,.V,.c.u,) dan TI,=f,(p,.V,.c,a,)
sehingga diperoleh :
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I, = 1 £ - : - Rz ’ szpw.vw'c dan IT, =£ 4)
~p.V.2S q.-S q L Hoo a.
2 “ AR
Bila persamaan 4 dimasukan ke persamaan 3, maka diperoleh :
f,(Cr.Re,M_)=0 ; Co=f(Re,M_,AR) )
Karena lift dan drag adalah komponen resultan gaya, dan bervariasi terhadap sudut serang, o maka;
C. =1, (Re,Mw,AR,a) ; Cszg(Re,Mw,AR,a) (6)

Jadi koefisien gaya adalah fungsi dari Mach number dan Reynolds number, aspek rasio dan sudut
serang. Adanya fungsi AR pada persamaan 6 menunjukkan adanya variasi aspect ratio, Maka,

dalam penelitian ini dicoba menggunakan variasi kecepatan, V_, dan sudut serang, a dan aspect
ratio, AR, untuk mengetahui unjuk kerja dari sayap.
CARA PENELITIAN

Bahan yang diuji pada penelitian ini adalah model sayap pesawat berujung winglet dengan
spesifikasi sebagai berikut:

— Tipe airfoil = NACA 2409 Root Chord Sayap = 30 mm
- Tip Chord Sayap = 15 mm Panjang Bentangan = 180 mm
- Root Chord winglet = 15 mm Tip Chord winglet = 9 mm

terbuat dari kayu balsa, seperti terlihat pada Gambar 3.1 dan Gambar 3.2
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Gambar 3.2 Bentuk detail ujung winglet untuk diuji

Alat yang digunakan dalam penelitian ini adalah :

1. Wind tunnel :

N

Timbangan
Manometer

Blower
Kamera

XNk W

Hygrometer :
Termometer :
Smoke generator

Daya listrik 1.5 kW, panjang 2.98 m, lebar 0.8m, tinggi 1.83m, seksi uji
300mm x panjang 450mm, kec. maksimal 30 m/s.

Manometer miring : Pengukur kecepatan, skala 1 desimal dibelakang koma dengan interval

0.5, dalam meter per detik.

: Digital, skala 2 desimal dibelakang koma dalam gram.
: Pengukur tekanan, dengan interval 2, dalam milibar, mbar

Pengukur kelembaban, dengan interval 2, dalam prosen (%)
Pengukur suhu dengan interval 1, dalam °C

IV HASIL PENELITIAN DAN PEMBAHASAN

4.1. Koefisien Lift, Drag dengan Variasi Sudut Cant, ¢ dan Visualisasi Aliran
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Data penelitian yang diambil adalah gaya angkat, lift dan gaya seret, drag diukur dengan
timbangan digital, dengan variasi sudut serang, a dan kecepatan ,V.. Hasil dari variasi sudut cant,g
dicari unjuk kerja sayap terbaik dan selanjutnya dari hasil data tersebut diambil untuk melakukan
percobaan berikutnya yaitu variasi sudut twist. Adapun sudut cant yang divariasikan adalah
30°,45°,60°, 90° dan tanpa winglet.
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Sudut Serang

Gambar 4.1. Koefisien lift terhadap sudut serang, dengan variasi sudut cant 30°,45°,60°,90° dan
tanpa winglet. Bilangan Reynold = 28028

Dari hasil percobaan ini seperti nampak pada Gambar 4.1, untuk sudut cant sebesar 45°
menghasilkan koefisien lift terbesar yaitu 1.22 terjadi pada sudut serang 10.72°, jika sudut serang
diperbesar lagi, terjadi penurunan lift secara mendadak dan stall. Hal ini berarti bahwa untuk
menghasilkan Crmax, sudut serang maksimal yang diberikan hanya 10.72°. Untuk unjuk kerja
terbesar juga terjadi pada sudut cant sebesar 45°, dapat dilihat pada (C/Cp)max sebesar 6.99 terjadi
pada sudut serang 7.12°. Data-data penting hasil percobaan dapat dilihat pada Tabel 4.1.
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Gambar 4.2. Koefisien drag terhadap sudut serang, dengan variasi sudut cant 30°,45°,60°,90° dan
tanpa winglet. Bilangan Reynold = 28028

Tabel 4.1, merupakan hasil dari pengambilan data setelah masing-masing grafik di trendline, dicari
persamaannya kemudian dicari titik optimumnya secara manual, sehingga didapatkan data yang

lebih akurat dan jelas.
Tabel 4.1. koefisien lift, drag dan lift/drag dengan variasi sudut cant.

Variasi sudut | Crmax (o) | (CL/Cp)max (1)
Cant 30° | 1.20(11.03°) | 5.93 (6.85%)
Cant 45° | 1.22(10.72°) | 6.99 (7.12°)
Cant 60° | 1.14(11.25%) | 6.39 (6.86°)
Cant 90° | 1.05(11.03°) | 6.14 (7.14°)

Tanpa Winglet | 1.00 (11.82°) | 5.79 (7.93°)

Visualisasi aliran tanpa winglet dapat dilihat pada Gambar 4.4, bahwa aliran udara dari
permukaan bawah naik keatas dan menuju ke tengah sayap atau crossflow kemudian bertabrakan
dengan aliran dari tengah sayap, sehingga mengakibatkan pembentukan gulungan wudara di
belakang ujung sayap, yang sering di sebut dengan wingtip vortex yang berakibat adanya induced
drag.
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T

Gambar 4.4. Visualisasi dengan asap, sayap tanpa winglet. Bilangan Reynold = 18685

Untuk mengurangi induced drag dan mengendalikan crossflow dipasanglah winglet seperti
yang terlihat dalam pada Gambar 4.6. Winglet pada sudut cant 45° dari data mempunyai unjuk kerja
terbesar, karena aliran udara dari permukaan bawah mendorong permukaan winglet dengan sudut
gaya yang besar schingga distribusi tekanan lebih merata dan momen lengkung pada root chord
sayap lebih besar, dengan demikian pusaran udara yang ditimbulkan pada ujung sayap banyak
terkurangi.

Winglet pada sudut cant 30° seperti yang terlihat dalam pada Gambar 4.5, mampu
menghalangi aliran udara dari permukaan bawah sehingga pusaran udara yang ditimbulkan pada
ujung sayap sedikit terkurangi, nampak bahwa kebocoran aliran relatif kecil, ini juga terjadi pada
sudut cant 45°,60° dan 90°.

Winglet pada sudut cant 60° dan sudut cant 90° terlihat pada Gambar 4.7 dan Gambar
4.8, mempunyai unjuk kerja lebih rendah dari pada sudut cant 45°, karena aliran udara dari
permukaan bawah mendorong permukaan winglet dengan sudut gaya yang lebih kecil sehingga
momen lengkung pada root chord sayap kecil dibandingkan pusaran udara yang ditimbulkan pada
ujung.

Pada Gambar 4.9 memperlihatkan komponen gaya akibat sideforce, nampak bahwa pada
sudut cant 45° komponen lift lebih besar dibandingkan dengan sudut cant 60°, sedangkan pada
sudut cant 90° komponen lift hampir tidak ada.

Side Lift Gambar  4.9.

Force . Component Side Lift Komponen

Force  Component gaya akibat

dari sideforce

dengan

pemasangan
winglet.

Side
Force

Momen 2 Momen
(s}

Momen
Force Force

Force

oY

4.2. Koefisien Lift, Drag dengan Variasi Sudut Twist, T dan Visualisasi Aliran

Data penelitian dari optimasi sudut cant digunakan mendesain winglet dengan variasi sudut
twist,t, dalam hal ini sudut cant yang digunakan adalah 45°. Dengan sudut twist diharapkan
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memberikan unjuk kerja sayap yang lebih baik karena sudut twist memberikan distribusi beban
seragam dengan aliran yang melintasi bentangan winglet dan menutup aliran dari bawah sayap yang
lebih baik dari pada sudut twist 0°. Sudut twist yang divariasikan adalah 5°,10° dan 15°.

Hasil percobaan untuk winglet dengan variasi sudut twist dapat dilihat pada Tabel 4.2, hasil
ini dicari dengan cara yang sama dengan Tabel 4.1.

Seperti nampak pada Gambar 4.10, pada sudut twist sebesar 0°, Cymax terjadi pada sudut
serang 11.5° sebesar 1.06 lebih kecil dari pada sudut twist 5°,10° dan 15°. Dengan penambahan
sudut twist 5°, 10°, 15° Crmax terjadi pada sudut serang yang lebih besar dari 11.5°, ini berarti
sudut twist menambah sudut serang untuk menghasilkan C; maksimum. Sudut twist diperbesar
maka makin naik juga dragnya, dengan bertambahnya drag maka unjuk kerja sayap turun, nampak
pada Gambar 4.11.

Tabel 4.2. koefisien lift dan lift/drag (maksimum)

Variasi Re=18685
Twist (1) Crmax (o) (CL/Cp)max (1)
Twist 0° 1.06 (11.5°) 7.22 (7.44°)
Twist 5° 1.28 (14.6°) 7.25 (7.90°)
Twist 10° 1.32 (15.5°) 6.59 (7.92°)
Twist 15° 1.35 (14.4°) 6.01 (7.79°)
1.40 o 14
'h 16
1.20
. 1.00 -
|
e
= 0.80 -
£
S 0.60 -
x — = Twist=0
0.40 - Twist=5
= = = Twist=10
0.20
= = Twist=15
0.00 —
0 2 4 6 8 10 12 14 16
Sudut Serang (o)

Gambar 4.10. Koefisien lift terhadap sudut serang, dengan variasi sudut twist 0°,5°,10°,dan 15°.
Bilangan Reynold = 18685

Unjuk kerja maksimum (Cp/Cp)max, terjadi pada sudut twist 5° sebesar 7.25 pada sudut

serang 7.90° sedangkan pada sudut twist 0°,10° 15° nilainya lebih rendah, dengan demikian sudut
twist 5° menghasilkan unjuk kerja terbaik, lebih jelasnya dapat dilihat Gambar 4.12.
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Gambar 4.11 Koefisien drag terhadap sudut serang, dengan variasi sudut twist 0°,5°,10°,dan 15°.
Bilangan Reynold = 18685

Visualisasi aliran untuk sudut twist 0° dapat dilihat pada Gambar 4.13. bahwa aliran udara
dari permukaan bawah terhalangi oleh winglet sehingga pusaran udara yang ditimbulkan pada
wingtip sedikit terkurangi, namun demikian masih ada kebocoran kecil yang menimbulkan pusaran
yang merugikan. Untuk mencegah lebih banyak kebocoran aliran maka perlu ditambahkan sudut

twist,t lebih dari 0°, seperti pada Gambar 4.14.
p—

———

Gambar 4.13. Visualisasi dengan asap, dengan sudut twist 0°. Bilangan Reynold = 18685.

Visualisasi alirannya pada Gambar 4.14. bahwa aliran udara dari permukaan bawah lebih
banyak terhalangi oleh winglet dengan sudut twist 5°, sehingga pusaran udara yang ditimbulkan
pada wingtip terkurangi, kebocoran aliran relatif kecil sehingga pusaran yang ditimbulkan makin
berkurang, maka induced drag yang timbul kecil.

Pola aliran pada sudut twist 10° dapat dilihat pada gambar 4.15. bahwa aliran udara dari
depan banyak terhalangi oleh winglet, aliran berbelok keluar sehingga pusaran udara yang
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ditimbulkan pada wingtip bertambah banyak, sehingga induce drag naik, ini terjadi karena adanya
gaya perlawanan terhadap trust.

Untuk visualisasi aliran pada sudut twist 15° dapat dilihat pada Gambar 4.16. bahwa aliran
udara dari depan semakin banyak terhalangi dengan demikian timbul gaya perlawanan terhadap
trust oleh winglet sehingga drag naik, dengan pembelokan aliran yang besar maka aliran terlempar
keluar dan pusaran udara yang ditimbulkan pada wingtip bertambah besar, ini sangat merugikan
untuk unjuk kerja sayap sendiri.

7.00 1

00
6.00 - 15°
y| = 0.1308x° - 1.1325x2 + 2.5117x
5.00 +5.71

CL/CD
P
o
S

2.00

= Sydut Twist

1.00 -

0.00 ‘ ‘
0° 5° 10° 15°
Sudut Twist

Gambar 4.17. Koefisien lift/drag terhadap sudut twist 0°,5°,10° dan 15°, pada sudut cant 45°,
Bilangan Reynold =18685

Dengan demikian sudut twist maksimal yang harus dihitung. Untuk menghasilkan unjuk
kerja dari winglet yang optimal, maka setelah di trendline dari data sudut twist 0°,5°,10° dan 15°
dan dicari persamaanya maka sudut optimal terjadi pada sudut twist 2.88°, dengan unjuk kerja
(CL/Cp)max sebesar 7.45, seperti nampak pada Gambar 4.17.

Winglet menghasilkan sidewash kuat pada wingtip. Dengan sidewash ini aliran udara
bertemu dengan winglet, kemudian dibangkitkan gaya menyamping, sideforce seperti terlihat pada
Gambar 4.18 dan Gambar 4.19. Winglet mempunyai system vortex sepatu kuda, horseshoe sendiri.

Pada pertemuan wingtip dan winglet, winglet vortex sebagian menghilangkan wingtip vortex
normal, sehingga secara efektif, vortex di ujung sayap utama dan juga pengaruh downwash
terkurangi. Winglet mengubah seluruh distribusi beban sepanjang sayap pada pusaran trailing
dengan cara mengurangi downwash dan induce drag. Sideforce pada winglet dapat memberikan
komponen daya dorong, trust, juga memberi kontribusi terhadap pengurangan drag
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Gambar 4.19 Pengaruh inwash yang melalui permukaan atas menghasilkan suatu kekuatan pada
winglet yaitu daya dorong, trust.
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Gambar 4.20 Pengaruh inwash dan outwash yang melalui permukaan winglet menghasilkan suatu
kekuatan lift dan momen pada root chord.

Sebuah sidewash ke dalam yang terjadi pada permukaan atas sayap tekanannya lebih rendah
daripada sidewash ke luar pada permukaan bawah, kemudian bertemu di sisi luar winglet dan
mendorong ke dalam sehingga menghasilkan side force. Side force ini diuraikan menjadi komponen
gaya angkat dan gaya yang menghasilkan momen lengkung pada root chord sayap utama sehingga
akan menambah distribusi gaya angkat, seperti nampak pada Gambar 4.20.

Kesimpulannya bahwa dengan winglet terjadi pemindahan pusaran dari ujung sayap utama
menuju ujung winglet. Sideforce dapat memberikan komponen daya dorong dan menambah
distribusi gaya angkat pada sayap utama. Dengan demikian total drag dapat dikurangi.

Dengan hasil penelitian diatas perlu adanya perbandingan dengan pesawat sebenarnya,
bahwa sayap sebuah pesawat model pada umumnya bekerja pada bilangan Reynold sekitar 20.000-
60.000, sedangkan pada pesawat sesungguhnya penerbangan akan bekerja pada bilangan Reynold
sebesar 900.000 ke atas, (Atmoko,1991). Karena pada penelitian ini menggunakan sayap model
dengan kecepatan udara maksimal sebesar 18 m/s dan bilangan Reynold yang dicapai sebesar
33634, maka model sayap ini layak terbang untuk pesawat model. Dengan bertambahnya luasan
sayap model menjadi sayap pesawat sesungguhnya tentunya akan menambah bilangan Reynold.
Dengan demikian akan tercapai kondisi penerbangan untuk pesawat sesungguhnya.

V KESIMPULAN DAN SARAN
Pada hasil percobaan dapat disimpulkan sebagai berikut :
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1. Pada sudut twist 0° Cymax terjadi pada sudut serang 11.5°, dengan penambahan sudut
twist 5°, 10° dan 15° Cy max terjadi pada sudut serang yang lebih besar dari 11.5°, ini berarti
penambahan sudut twist memperbesar sudut serang untuk menghasilkan C; maksimum.

2. Dengan penambahan sudut twist maka lift dan drag yang dihasilkan makin besar. Dengan
bertambah drag maka unjuk kerja sayap turun.

3. Sudut twist maksimal untuk menghasilkan unjuk kerja optimal dari winglet pada percobaan
ini terjadi pada sudut 2.88°

4. Terjadi kenaikan unjuk kerja, (Cr/Cp) 20.73% dengan pemberian winglet pada sudut cant
45° dari pada tanpa winglet, kemudiaan ditambah sudut twist 2.88° ada kenaikan 3.19%,
sehingga total kenaikan unjuk kerja adalah 23.92%
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