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Abstrak 

 
Interaksi yang terjadi antara gaya elastisitas, gaya inersia dan gaya aerodinamika pada wahana terbang pada 

kecepatan udara tertentu akan menimbulkan masalah stabilitas aeroelastisitas yang memunculkan fenomena 
getaran tereksitasi diri (self-exited vibration) yang dikenal dengan istilah flutter. Pemunculan flutter ini bersifat 
katastropis sehingga membatasi daerah pengoperasian wahana tersebut. Pada tulisan ini akan dibahas analisis 
flutter bilah rotor helikopter. Guna penyederhanaan masalah, bilah yang ditinjau dianggap sebagai balok seragam. 
Adapun persamaan gerak sistem ditentukan berdasarkan persamaan Lagrange sedangkan frekuensi natural dan 
modus getar bilah ditentukan dengan metoda Rayleigh yang disesuaikan untuk kasus batang berputar. Guna 
memodelkan kuantitas gaya dan momen aerodinamika digunakan dua pendekatan yang berbeda, yaitu 
quasi-steady dan pendekatan aerodinamika tak tunak (unsteady) dengan formulasi Theodorsen. Untuk 
menggambarkan gaya dan momen aerodinamika di seluruh permukaan bilah kedua pendekatan aerodinamika 
tersebut dikombinasikan dengan teori strip. Dengan pendekatan aerodinamika quasi-steady, analisis dilakukan 
dengan menghitung nilai eigen kompleks matriks dinamik sistem dengan variasi kecepatan udara. Untuk setiap 
kecepatan udara bagian riil nilai eigen menunjukkan redaman sedangkan bagian imajinernya menyatakan 
frekuensi sistem. Sedangkan untuk pendekatan aerodinamika dengan formulasi Theodorsen, analisis flutter 
dilakukan dengan menggunakan metoda k. Untuk kedua analisis ini kecepatan flutter diindikasikan dengan 
kecepatan udara dimana redaman aerodinamikanya berharga nol. Dibanding dengan kecepatan flutter yang 
diperoleh dengan pendekatan aerodinamika formulasi Theodorsen, kecepatan flutter dengan pendekatan 
aerodinamika quasi-steady memberikan hasil yang lebih tinggi. Hasil yang diperoleh juga menunjukkan bahwa 
dengan pendekatan aerodinamika formulasi Theodorsen kecepatan flutter lebih sensitif terhadap perubahan lokasi 
titik pusat massa dibanding dengan pendekatan aerodinamika dengan pendekatan quasi-steady. Meski demikian 
pendekatan aerodinamika quasi-steady jauh lebih sederhana dan memungkinkan untuk dilakukan analisis dalam 
domain waktu sehingga akan lebih mudah jika akan dilibatkan aspek-aspek pengendalian (aeroservoelastisitas). 
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1 Pendahuluan 

Flutter adalah fenomena stabilitas aeroelastik 
yang membatasi pada setiap perancangan struktur 
pesawat udara. Flutter terjadi sebagai akibat interaksi 
antara gaya inersia, gaya elastis dan gaya 
aerodinamika tak tunak dimana pada kecepatan udara 
tertentu aliran udara tidak mampu lagi memberikan 
redaman akan tetapi justru memberikan energi pada 
sistem sehingga sistem mengalami getaran tereksitasi 
diri [1][2][3]. Kemunculan flutter ini tidak saja 
mereduksi kenyamanan wahana terbang akan tetapi 
juga bersifat katastropis sehingga kemunculannya 
mutlak harus dihindari selama pengoperasian wahana 
tersebut. 

Helikopter, sebagai salah satu wahana terbang, 

dalam perancangannya juga membutuhkan analisis 
flutter. Hanya saja karena pada helikopter gaya 
angkat yang muncul dibangkitkan oleh perputaran 
bilah rotor maka kaji aeroelastik ditujukan untuk 
menjamin bilah rotor helikopter tersebut tidak 
mengalami flutter dalam pengoperasiannya. Dalam 
empat dekade belakangan ini bidang kajian 
aeroelastik helikopter ini telah mengalami 
perkembangan yang pesat yang diuraikan secara rinci 
pada pustaka [4][5]. 

Dibanding dengan analisis aeroelastik pada 
pesawat dengan sayap tetap (fixed-wing aircraft), 
analisis aeroelastik pada helikopter ini lebih rumit 
karena adanya wake (jejak aliran) yang terjadi akibat 
perputaran bilah rotor. Pengaruh pemunculan jejak 
aliran ini terhadap kuantitas beban aerodinamika tak 
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tunak pada rotor helikopter diuraikan pada [6]. 
Sedangkan pembahasan mengenai analisis aeroelastik 
bilah rotor helikopter yang melibatkan pengaruh jejak 
aliran ini secara rinci dibahas pada [7]. 

Pada tulisan ini analisis flutter bilah rotor 
helikopter dibahas lebih lanjut. Untuk 
menyederhanakan masalah, pada tulisan ini hanya 
ditinjau rotor isotropis dan seragam. Sedangkan 
kuantitas gaya dan momen aerodinamikanya 
dimodelkan sebagai aliran tak viskus dan tak 
kompresibel serta diformulasikan dengan dua 
pendekatan, yaitu pendekatan quasi-steady dan 
pendekatan dengan formulasi Theodorsen dengan 
mengabaikan aspek jejak aliran. 
 

2 Formulasi Masalah 

 Pada helikopter gaya angkat yang terjadi 
semata-mata dibangkitkan oleh bilah rotor yang 
berputar. Sebagaimana struktur elastis pada umunya, 
bilah rotor helikopter juga akan mengalami defleksi 
manakala dikenai gaya atau momen. Pada kondisi 
riilnya gaya dan momen yang bekerja pada bilah rotor 
ini adalah gaya dan momen aerodinamika. Di sisi lain 
kuantitas gaya dan momen aerodinamika ini di 
samping tergantung pada kecepatan aliran bebasnya 
juga sangat dipengaruhi baik oleh perpindahan 
translasional maupun perpindahan rotasional struktur.  
Sebaliknya, perubahan gaya dan momen arodinamika 
yang terjadi juga akan mengakibatkan perubahan pada 
perpindahan translasional maupun perpindahan 
rotasional struktur. Jika kecepatan aliran masih cukup 
rendah, redaman aerodinamika yang dibangkitkan 
masih mampu meredam efek timbal balik antara gaya 
dan momen aerodinamika dengan perpindahan struktur 
ini sehingga sistem dinamiknya masih stabil. Untuk 
kecepatan aliran yang cukup tinggi redaman yang 
terjadi mengecil dan justru untuk kecepatan aliran 
tertentu berharga nol sehingga kondisi ini merupakan 
batas stabilitas struktur. Jika kecepatan dinaikkan 
hingga melampui batas stabilitas redaman 
aerodinamika yang muncul sudah tidak mampu lagi 
mengabsorbsi energi akan tetapi justru sebaliknya akan 
menambah energi pada sistem sehingga defleksi 
struktur semakin membesar dan sistem menjadi tidak 
stabil. Kondisi pada batas stabilitas ini yang disebut 
dengan flutter. Sedangkan kecepatan aliran udara 
dimana terjadi flutter merupakan kecepatan flutter. 
 Tujuan utama tulisan ini adalah membahas 
penentuan kecepatan flutter struktur bilah rotor 
helikopter serta pengaruhnya terhadap pemodelan 
aerodinamika yang digunakan. Untuk penyederhanaan 
masalah struktur bilah yang ditinjau dimodelkan 
mempunyai penampang yang sama sepanjang 
bentangnya sehingga dapat dipandang sebagai balok 
seragam. Adapun sistem koordinat bilah rotor yang 
digunakan dalam analis flutter pada tulisan ini 
ditunjukkan pada Gambar 1. Pada gambar tersebut 

juga ditunjukkan defleksi struktur bilah yang terjadi.  

 
Gambar 1 Sistem koordinat bilah rotor dan defleksinya 

 
3 Dinamika Struktur 

Dengan menganggap bahwa kekakuan dan 
distribusi massa seragam sepanjang bilah rotor maka 
frekuensi natural dan bentuk modus bilah dapat 
dihitung secara eksak. Mula-mula karakteristik 
dinamik dihitung dengan menganggap bilah rotor 
tidak berputar. Selanjutnya karakteristik dinamik 
batang berputarnya ditentukan dengan memberikan 
koreksi dengan koefisien Southwell serta efek 
kecepatan putar rotor. Sekalipun bentuk modus untuk 
batang diam dan batang berputar juga mengalami 
perubahan akan tetapi karena perubahan tersebut 
tidak begitu signifikan seperti ditunjukkan pada 
pustaka [8] maka bentuk modus yang digunakan guna 
analisis aeroelastik pada tulisan ini adalah bentuk 
modus bilah rotor dalam kondisi diam.  

Dengan model batang jepit-bebas maka 
frekuensi natural modus lentur bilah rotor untuk 
modus ke-n dalam kondisi diam dinyatakan dengan 

( ) 4
2

R
EIL xx

nnb µ
bω =    (1) 

 
Dimana E menyatakan modulus elastisitas material, 
Ixx momen inersia luas penampang bilah, μ adalah 
massa per satuan panjang bilah dan R adalah panjang 
bentang bilah sedang βnL adalah konstanta bentuk 
modus yang untuk tiga modus pertama berharga 
sebagi berikut 
  
β1L = 1.875104 ; β2L = 4.694091; β3L = 7.854757 
 
Adapun untuk kondisi bilah yang memutar frekuensi 
natural modus lenturnya dinyatkan dengan [8] 

    𝜔𝑅𝑅𝑛
2 = 𝜔𝑛𝑛

2 + �𝐾0𝑛 + 𝐾1𝑛𝑒�𝛺
2  (2) 

Dengan e menyatakan offset bilah rotor dan Ω 
menyatakan kecepatan putar angular bilah. Adapun 
𝐾0𝑛 dan 𝐾1𝑛  masing-masing menyatakan koefisien 
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zero-offset Southwell dan faktor koreksi offset 
untuk koefisien Southwell. Selanjutnya bentuk 
modus untuk modus lentur batang fn dinyatakan 
dengan 

 
( ) ( ) ( ) ( ) ( )( )( )xnxnnxnxnnCxnf ββαββ coshcossinhsin −−−=  

     (3) 
dimana x menyatakan jarak elemen bilah rotor yang 
ditinjau terhadap tumpuan sedangkan Cn konstanta 
yang dinyatakan dengan pers. (4) berikut 
 

( ) ( )
( ) ( )LL

LLC
nn

nn
n ββ

ββ
coshcos
sinhsin

−
+

=
  (4) 

 
Masalah berikutnya adalah menentukan 

frekuensi natural dan bentuk modus bilah dalam 
kasus torsional. Untuk kasus ini, Den Hartog [9] 
mempresentasikan solusi yang lebih sederhana. 
Dengan menganggap kekakuan sepanjang beam 
konstan maka frekuensi natural torsional bilah modus 
ke-n dalam kondisi diam dinyatakan dengan 

22
1

RI
GJnnt
α

πω 





 −=  

 
dimana ωnt adalah frekuensi natural torsional bilah 
dalam kondisi diam, G adalah modulus geser dan Iα 
menyatakan momen inersia polar. Pada pers. (5) GJ 
dikenal dengan istilah kekakuan torsional. Sedangkan 
dalam kondisi berputar frekuensi natural modus 
puntirnya dinyatakan dengan [8] 

         𝜔𝑅𝑅𝑛
2 = 𝜔𝑛𝑛

2 + 𝛺2   (6) 

dan bentuk modus puntirnya diekspresikan sebagai 













 −= RrnFn /

2
1sin π

  

 

Dalam penelitian ini akan digunakan lima modus, 
yaitu tiga modus lentur pertama dan dua modus 
puntir pertama. 

 
4 Gaya dan Momen Aerodinamika 

Pada kasus dimana struktur mengalami gerak 
heaving dan pitching (angguk) gaya dan momen 
aerodinamika total yang terjadi merupakan 
superposisi gaya dan momen aerodinamika yang 
diakibatkan oleh jenis kedua gerakan tersebut. Untuk 
kasus aliran subsonik, tak viskos, tak rotasional dan 
tak kompresibel kuantitas gaya dan momen 
aerodinamika tak tunak dapat ditentukan dengan 
formulasi Theodorsen. Formulasi Theodorsen ini 
sesungguhnya hanya berlaku untuk kasus 2-D 
sedangkan untuk memperoleh besaran gaya dan 
momen di seluruh bentang bilah dapat dihitung 
dengan teori strip. Dengan formulasi Theodorsen 

gaya dan momen aerodinamikanya diformulasikan 
dengan pers. (8) berikut: 

( )





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
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


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


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LαMLαM
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hLαMbM

LαL
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hLbL

hαh
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2
24

23

2
1

2
1

2
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2
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Pada pers. (8) L dan M masing-masing menyatakan 
gaya angkat dan momen aerodinamik, ρ adalah 
densitas udara, b menyatakan setengah panjang 
chord, a adalah jarak antara sumbu elastik terhadap 
titik tengah chord dalam b (lihat Gambar 3), h dan α 
masing-masing menyatakan koordinat gerak heaving 
dan gerak pitching. Adapun Lh dan Mh 
masing-masing menyatakan koefisien gaya angkat 
dan koefisien momen aerodinamika akibat gerakan 
heaving, sedangkan Lα dan Mα masing-masing 
menyatakan koefisien gaya angkat dan koefisien 
momen aerodinamika akibat gerakan pitching dan 
diformulasikan sebagai berikut 

( )

( )

k
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M
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k
i
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h
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8
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1

1
2
12

2
1

21

α

α   (9) 

dimana k adalah frekuensi tereduksi dan 
diformulasilam dalam bentuk  

V
bk ω

=     (10) 

Dimana C(k) merupakan formulasi Theodorsen dan 
dinyatakan dengan  

( ) ( ) ( )
( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )kiHkH
kHkiGkFkC 2

0
2

1

2
1

+
=+=   (11)

 

dengan ( ) ( )kH n
2  merupakan fungsi hankel jenis kedua 

orde ke-n. Relasi antara bagian riil dan imajiner 
fungsi Theodorsen untuk beberapa nilai frekuensi 
tereduksi ditunjukkan oleh Gambar 2. 
 

 
Gambar 2 Diagram C(k) untuk beberapa harga k 

(8) 

(7) 

(5) 

661



KE - 127               Proceeding Seminar Nasional Tahunan Teknik Mesin XI (SNTTM XI) & Thermofluid IV 
  Universitas Gadjah Mada (UGM), Yogyakarta, 16-17 Oktober 2012 
 
 Bila pendekatan untuk perhitungan gaya 
aerodinamika merupakan pendekatan quasi-steady, 
maka gaya dan momen aerodinamika tak tunaknya 
dinyatakan dengan 
 
 𝐿 = 1

2
𝜌𝑈2𝑐𝐶𝑙𝛼(ℎ̇

𝑈
+ 𝛼)   (12) 

 𝑀 = 1
2
𝜌𝑈2𝑒𝑐2𝐶𝑙𝛼(ℎ̇

𝑈
+ 𝛼)  (13) 

 
Tampak pada pers. (12) dan (13) bahwa untuk kasus 
quasi-steady kuantitas gaya dan momen aerodinamika 
tidak lagi menjadi fungsi frekuensi melainkan 
merupakan fungsi waktu. Pada pers. (12) dan (13) 
𝐶𝑙𝛼 merupakan derivasi perubahan koefisien gaya 
angkat terhadap perubahan sudut serang yang 
biasanya berharga 𝐶𝑙𝛼 = 2𝜋. 
 

5 Persamaan Gerak Flutter 

Penurunan persamaan gerak flutter bilah rotor 
helikopter serupa dengan penurunan persamaan gerak 
flutter untuk sayap tetap (fixed-wing) dengan 
menerapkan persamaan Lagrange. Pada tulisan ini 
kuantitas gaya dan momen aerodinamikanya 
dimodelkan sebagai kasus aliran tak kompresibel 
2-dimensi yang dikombinasikan dengan teori strip. 
Akan tetapi untuk kasus bilah rotor kecepatan aliran 
udara di setiap titik pada bilah sepanjang bentangnya 
bervariasi sebanding dengan kecepatan putar 𝛺 dan 
jarak dari tumpuan r yang disuperposisikan dengan 
kecepatan aliran tak terganggu 𝑉∞  dan dinyatakan 
dengan 

 
𝑈 = 𝑉∞ + 𝛺𝛺     (14) 

Dengan menganggap bahwa setiap elemen bilah 
rotor helikopter mempunyai 2 derajat kebebasan, 
yaitu heaving dan pitching seperti diilustrasikan pada 
Gambar 3, maka persamaan gerak sistem setiap 
elemen dapat dinyatakan dengan   

MKIhS

LhKShm h

=++

=++

αα

α

ααα

α




  (14) 

 
Gambar 3 Skema diagram potongan bilah rotor 

 
Pada pers. (14) m menyatakan massa, Sα = mab 
adalah momen statis, Iα menyatakan momen inersia 

massa polar, sedangkan Kh dan Kα masing-masing 
menyatakan kekakuan linier dan kekakuan torsional 
bilah. Dalam bentuk matriks pers. (14) di atas dapat 
ditulis menjadi 
 

[ ]{ } [ ]{ } [ ]{ } 0=++ uQquKuM sss     (15) 

Dengan matriks massa, matriks kekakuan dan matriks 
kuantitas gaya dan momen aerodinamika 
masing-masing adalah 
  

[ ] 







=

αα

α

IS
Sm

M s
, [ ] 


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



=

h

h
s K

K
K

0
0 , 

[ ] 







=

α

α

MM
LL

Q
h

h
s

 (16) 

Dengan vektor posisinya dinyatakan dengan 

[ ] 







=

α
h

u     (17) 

Persamaan gerak untuk seluruh bentang bilah 
rotor dapat diturunkan dengan menyatakan 
perpindahan lentur dan perpindahan rotasional bilah 
masing-masing sebagai kombinasi linier antara 
koordinat rampat dan bentuk modus yang dinyatakan 
sebagai berikut 

ℎ(𝑥, 𝑡) = ∑ ℎ𝑟(𝑡)[𝑓𝑟(𝑥)]2𝑛
𝑟=1   (18) 

 𝛼(𝑥, 𝑡) = ∑ 𝛼𝑠(𝑡)[𝐹𝑠(𝑥)]2𝑚
𝑠=1   (19) 

Dimana hr(t) dan αs(t) masing-masing menyatakan 
koordinat rampat untuk gerak heaving dan gerak 
pitching masing-masing pada modus ke r dan modus 
ke s. Pada pers. (18) dan (19) n menyatakan jumlah 
modus lentur pertama sedang m adalah jumlah modus 
puntir pertama yang dilibatkan dalam analisis. 
Selanjutnya elemen-elemen matriks massa, matriks 
kekakuan dan matriks gaya dan momen aerodinamika 
tak tunak pada pers. (16) untuk seluruh bentang bilang 
dinyatakan dengan 

 𝑀𝑟𝑟 = ∫ 𝜇(𝑥)[𝑓𝑟(𝑥)]2𝑑𝑑𝑅
0   (20) 

 𝐼𝑠𝑠 = ∫ 𝐼𝛼(𝑥)[𝐹𝑠(𝑥)]2𝑑𝑑𝑅
0   (21) 

 𝑆𝛼𝑟𝑟 = ∫ 𝑆𝛼(𝑥)𝑓𝑟(𝑥)𝐹𝑠(𝑥)𝑑𝑑𝑅
0   (22) 

 
Dengan mengingat bahwa bentuk modus bersifat 
ortogonal maka kekakuan rampat bilah rotor untuk 
modus translasi dan modus rotasional masing-masing 
dapat dinyatakan sebagai 

 𝐾ℎ𝑟𝑟 = 𝑀𝑟𝑟𝜔𝑅𝑅
2    (23) 

 𝐾𝛼𝑠𝑠 = 𝐼𝛼𝑠𝑠𝜔𝑅𝑅
2     (24) 

Sedangkan gaya dan momen aerodinamik bentuk 
rampatnya Qs untuk model aerodinamika tak tunak 
dengan formulasi Theodorsen serta metoda analisis 
flutternya secara rinci dapat dilihat pada pustaka [8].  
 Jika model aerodinamika quasi-steady yang 
digunakan maka persamaan geraknya dapat dinyatakan 

 

 

α 
h 

𝑉∞ 
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dengan 

[𝑀𝑠]{𝑢̈} − [𝐵𝑠]{𝑢̇} + ([𝐾𝑠] − 𝑞[𝐴𝑠]){𝑢} = 0  (25) 
 
Dimana Bs dan As pada pers. (25) masing-masing 
menyatakan redaman aerodinamika dan kekakuan 
aerodinamika yang dinyatakan dengan 
 
Untuk i, j =1, 2, 3, ... n 

 𝐵𝑠𝑖𝑖 = 1
2
𝜌𝜌𝜌𝐶𝑙𝛼 ∫ 𝑓𝑟(𝑥)𝑓𝑠(𝑥)𝑑𝑑𝑅

0   (26) 

Untuk i = n + 1, n + 2, ... n + m dan j = 1, 2, ...m 

 𝐵𝑠𝑖𝑖 = 1
2
𝜌𝜌𝜌𝑐2𝐶𝑙𝛼 ∫ 𝑓𝑟(𝑥)𝐹𝑠(𝑥)𝑑𝑑𝑅

0  (27) 

Untuk i =1, 2, 3, ... n dan j = n + 1, n + 2, ... n + m   

 𝐴𝑠𝑖𝑖 = 1
2
𝜌𝜌𝜌𝐶𝑙𝛼 ∫ 𝑓𝑟(𝑥)𝐹𝑠(𝑥)𝑑𝑑𝑅

0   (28) 

Untuk i, j = n + 1, n + 2, ... n + m 

 𝐴𝑠𝑖𝑖 = 1
2
𝜌𝜌𝜌𝑐2𝐶𝑙𝛼 ∫ 𝐹𝑟(𝑥)𝐹𝑠(𝑥)𝑑𝑑𝑅

0  (29) 

Pers. (25) selanjutnya dapat disusun kembali menjadi 

�𝑢̇𝑢̈� = �
0 𝐼

−[𝑀𝑠]−1�[𝐾𝑠] − 𝑞[𝐴𝑠]� [𝑀𝑠]−1[𝐵𝑠]� �
𝑢
𝑢̇� 

      (30) 
Dengan notasi lain pers. (30) dapat dituliskan dalam 
bentuk 

 𝑥̇̅ = 𝐴̅𝑥̅    (31) 

Dimana {𝑢�} = [𝑢 𝑢̇]𝑇adalah vektor keadaan (state 
vector) dan 𝐴̅  merupakan matriks dinamik sistem 
yang dinyatakan dengan 
 

 𝐴̅ = �
0 𝐼

−[𝑀𝑠]−1�[𝐾𝑠] − 𝑞[𝐴𝑠]� [𝑀𝑠]−1[𝐵𝑠]�(32) 

 
 Analisis flutter dilakukan dengan menghitung nilai 
eigen pers. (31) sebagai berikut 

 |𝑠𝑠 − 𝐴̅| = 0    (33) 

Determinan pada pers. (33) dihitung untuk beberapa 
kecepatan aliran U. Bagian riil dan bagian imajiner 
nilai eigen masing-masing menyatakan redaman dan 
frekuensi. Kemunculam flutter diindikasikan dengan 
kecepatan udara yang memberikan redaman sistem 
berharga nol.  
 
6 Prosedur Analisis 

 Langkah pertama yang harus dilakukan dalam 
analisis stabilitas flutter adalah pemodelan struktur. 
Tahap ini dimaksudkan untuk menentukan 
karakteristik massa dan kekakuan struktur. 
Berdasarkan model struktur yang dubangun 
selanjutnya dilakukan analisis getaran bebas untuk 
menentukan frekuensi natural dan bentuk modus 
sistem. Berdasarkan bentuk modus yang diperoleh 

selanjutnya digunakan untuk menentukan massa 
rampat sistem berdasarkan pers. (20) – (22) dan 
kekakuan rampat dengan menggunakan pers. (23) dan 
(24). Selanjutnya menentukan kecepatan aliran tak 
terganggu 𝑉∞ dan kecepatan putar rotor 𝛺 sehingga 
kecepatan airan tiap lokasi yang berjarak r dari sumbu 
putar, U dapat dihitung dengan pers. (14). Berdasarkan 
kecepatan U ini kuantitas gaya dan momen 
aerodinamik rampatnya dihitung dengan pers. (26) – 
(29). Dari hasil yang diperoleh maka dapat disusun 
matriks dinamik sistem 𝐴̅  pada pers. (31) dengan 
menggunakan pers. (30). Langkah selanjutnya adalah 
menghitung nilai eigen 𝐴̅ untuk kecepatan aliran U 
sehingga diperoleh nilai eigen kompleks dimana 
bagian riilnya menyatakan redaman dan bagian 
imajinernya menyatakan frekuensi. Prosedur analisis 
diulang dengan memvariasikan 𝑉∞. Diagram V - g dan 
V - f keduanya dapat dilukiskan dengan 
menggambarkan plot bagian riil nilai eigen vs. 𝑉∞ 
dan bagian imajiner nilai eigen vs. 𝑉∞  dimana 𝑉∞ 
sebagi absis. Kecepan 𝑉∞  dimana kurva V – g 
memotong absis merupakan kecepatan flutter bilah 
rotor helikopter yang dimaksud. 
 
7 Kaji Kasus 

Sebagai kaji kasus digunakan bilah rotor 
helikopter Sikorsky UH-60 seperti yang digunakan 
pada pustaka [8] dengan data-data seperti ditunjukkan 
pada Tabel 1. Pada kaji kasus ini bilah rotor yang 
ditinjau dimodelkan sebagai balok seragam dengan 
sumbu elastik dianggap konstan sepanjang bentang 
bilah pada lokasi 0.25 panjang chord. Dalam analisis, 
bilah dibagi menjadi 100 elemen yang tiap-tiap 
elemen dianggap mempunyai dua derajat kebebasan 
yaitu heaving dan pitching sehingga total untuk 
seluruh bentang rotor mempunyai 200 derajat 
kebebasan. Sebagai kondisi batas, bilah dimodelkan 
sebagai balok jepit-bebas. Tabel 2 menunjukkan 
harga-harga 𝐾0𝑛dan 𝐾1𝑛 yang digunakan dalam kaji 
kasus ini. Hasil analisis getaran bebas memberikan 
frekuensi natural seperti ditunjukkan pada Tabel 3.  

Tabel 2 Harga-harga K0 dan K1 

n K0 K1 
1  6.38  9.18 
2 17.63 26.02 
3 35.05 52.20 

 
 

Tabel 3 Frekuensi natural bilah rotor dalam rad/s 
 

Modus 
ke 

Bending Torsi 
Diam Memutar Diam Memutar 

1 17.519 72.748 125.977 128.842 
2 56.773 130.471 377.930 378.895 
3 118.453 203.672 629.884 630.463 

663



KE - 127               Proceeding Seminar Nasional Tahunan Teknik Mesin XI (SNTTM XI) & Thermofluid IV 
  Universitas Gadjah Mada (UGM), Yogyakarta, 16-17 Oktober 2012 
 

Tabel1 Spesifikasi bilah UH-60 

Parameter Harga Satuan 

e 0.381 m 

R 8.179  m 

c 0.527 m 

Ω 27.02  rad/s 

μ 11.138  kg/m 

E 6.895 . 1010  N/m2 

EIxx 6.539 . 104 N m2 

EIyy 2.213 . 106 N m2 

Iα 0.165  kg/m m2 

GJ 7.0821 . 104 N m2 

a -0.5 - 

b c/2 m 

 
 Dari Tabel 3 tampak bahwa frekuensi natural 
bilah rotor untuk modus torsi tidak mengalami 
perubahan yang signifikan antara kondisi diam dan 
kondisi berputar. Sebaliknya perbedaan frekuensi 
natural modus bending untuk kondisi diam dan 
memutar mengalami perubahan yang cukup 
signifikan. Oleh karena itu dalam analisis getaran 
bebas batang berputar, pengaruh putarannya tidak 
dapat diabaikan. Pada akhirnya kondisi tersebut juga 
akan berpengaruh terhadap kecepatan flutter bilah. 

Bentuk modus bilah rotor yang diperoleh dari 
analisis getaran bebas ditunjukkan pada Gambar 4 
dan 5 yang masing-masing menunjukkan bentuk 
modus bending dan bentuk modus torsi. Untuk kedua 
modus tersebut masing-masing hanya digambarkan 
tiga bentuk modus pertamanya saja. Bentuk modus 
inilah yang bersama-sama dengan koordinat rampat 
digunakan untuk menggambarkan perpindahan bilah 
rotor seperti diformulasikan pada pers. (18) dan (19). 

 

Gambar 4 Bentuk Modus Bending 

 
 

Gambar 5 Bentuk Modus Torsi 

  Diagram V - g dan V - f bilah rotor 
helikopter yang dikaji baik untuk model 
aerodinamika quasi-steady dan model aerodinamika 
unsteady dengan formulasi Theodorsen untuk CG 
offset 70%, 72.5% dan 75% chord disajikan pada 
Gambar 6 sampai Gambar 11. Pada grafik tersebut 
sebagai absis adalah kecepatan tip yang 
diformulasikan dengan pers. (14) dengan mengambil 
r = R. Kemunculan flutter diindikasikan oleh diagram 
V - g saat kurva koefisien redaman memotong absis 
dan pada saat bersamaan pada diagram V - f 
menunjukkan terjadi kopel antara dua frekuensi yang 
saling berdekatan. Kecepatan dimana kedua kondisi 
tersebut terjadi merupakan kecepatan flutter. Dari 
gambar yang disajikan tampak bahwa sekalipun 
kecepatan flutter yang diperoleh dari pemodelan 
aerodinamika quasi-steady dan pemodelan 
aerodinamika unsteady dengan formulasi Theodorsen 
memberikan kisaran harga yang mendekati akan 
tetapi pengaruh lokasi CG pada analisis flutter 
dengan model aerodinamika quasi-steady tidak 
sedramatis pada analisis flutter dengan model 
aerodinamika unsteady dengan formulasi 
Theodorsen. 
 Kecepatan flutter bilah rotor helikopter secara 
rinci disajikan pada Tabel 4. Dari tabel tersebut 
tampak bahwa kecepatan flutter akan meningkat jika 
CG offset-nya makin kecil. Untuk kondisi dimana 
CG offset-nya berharga nol atau dengan kata lain 
sumbu elastis bilah berimpit dengan titik pusat 
gravitasi sistem akan bebas dari flutter. Hal ini 
disebabkan jika CG offset berharga kecil maka 
persamaan gerak sistem akan cenderung tak terkopel 
secara dinamik padahal dari formulasi pada pers. (16) 
sistem sudah dalam kondisi tak terkopel secara statik, 
sehingga semakin mengecil CG offset maka 
persamaan gerak akan semakin tidak terkopel antara 
heaving dan pitching sebagai akibatnya kecepatan 
flutter sistem akan meningkat.  
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Gambar 6 Diagram flutter model aerodinamika 

quasi-steady, CG offset 70.0 % chord 
 
 

 
Gambar 9 Diagram flutter model aerodinamika Theodorsen, 

CG offset 70.0 % chord 
 
 

 
Gambar 8 Diagram flutter model aerodinamika 

quasi-steady, CG offset 72.5 % chord 
 
 
 
 
 

 

 
Gambar 9 Diagram flutter model aerodinamika 

Theodorsen, CG offset 72.5 % chord 
 

 

 
Gambar 10 Diagram flutter model aerodinamika 

quasi-steady, CG offset 75.0 % chord 
 
 

 
Gambar 11 Diagram flutter model aerodinamika 

Theodorsen, CG offset 75.0 % chord 
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Tabel 4 Kecepatan flutter (m/s) terhadap CG offset 
untuk model aerodinamika yang berbeda 

CG offset Model Aerodinamika 
(% c) Quasi-steady Theodorsen 
70.0 442 440 
72.5 440 415 
75.0 439 400 

 
Pada Tabel 4 juga tampak bahwa kecepatan 

flutter yang diperoleh dengan pemodelan 
aerodinamika quasi-steady memberikan harga yang 
sedikit lebih besar dibanding kecepatan flutter yang 
diperoleh dengan pemodelan aerodinamika dengan 
formulasi Theodorsen. Kondisi ini disebabkan karena 
dengan pemodelan aerodinamika quasi-steady 
koefisien redaman aerodinamika untuk gerak pitching 
berharga nol sehingga selisih antara frekuensi untuk 
gerak heaving dan frekuensi untuk gerak pitching 
semakin besar. Hal ini berbeda dengan pemodelan 
aerodinamika tak tunak dengan formulasi Theodorsen 
dimana baik koefisien redaman aerodinamika untuk 
gerak heaving dan gerak pitching tidak berharga nol. 
Akibatnya pemodelan dengan aerodinamika 
quasi-steady memberikan kecepatan flutter yang lebih 
besar dibanding kecepatan flutter yang diperoleh 
dengan model aerodinamika tak tunak dengan fungsi 
Theodorsen.   

 
8 Kesimpulan 

 Dari hasil-hasil yang diperoleh tampak bahwa 
dibanding dengan kecepatan flutter yang diperoleh 
dengan pendekatan aerodinamika tak tunak dengan 
formulasi Theodorsen, kecepatan flutter dengan 
pendekatan aerodinamika quasi-steady memberikan 
hasil yang relatif lebih besar. Hasil yang diperoleh juga 
menunjukkan bahwa dengan pendekatan aerodinamika 
formulasi Theodorsen kecepatan flutter lebih sensitif 
terhadap perubahan lokasi titik pusat massa relatif 
terhadap sumbu elastik dibanding dengan pendekatan 
aerodinamika dengan pendekatan quasi-steady. Meski 
demikian pendekatan aerodinamika quasi-steady jauh 
lebih sederhana dan memungkinkan untuk dilakukan 
analisis dalam domain waktu sehingga akan lebih 
mudah jika akan dilibatkan aspek-aspek pengendalian/ 
kontrol. 
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