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ABSTRAK 

MUHAMMAD ADAM PADANRANGI. Analisis Separasi Aliran dan Koefisien Tekanan 

Model Konfigurasi Sudut Flap Airfoil NACA 23012. (dibimbing oleh Prof. Dr. Ir. H. 

Nasaruddin Salam, M.T., dan Dr. Rustan Tarakka, S.T., M.T.) 

Dalam perencanaan pembuatan pesawat ultralight, tentu saja membutuhkan detail dalam 

merancang. Penambahan flap pada trailingedge airfoil bertujuan untuk meningkatkan 

luasan sayap sehingga dapat menghasilkan gaya angkat lebih besar. Penelitian ini bertujuan 

untuk menganalisis pengaruh variasi sudut serang pada airfoil dan konfigurasi sudut pada 

kedua flap terhadap koefisien tekanan (CP) dan koefisien lift (CL), serta separasi aliran yang 

terjadi,. Model yang menjadi benda uji pada penelitian ini adalah Airfoil NACA 23012 

dengan skala 1:10 dari model sayap pesawat ultralight Fakultas Teknik Universitas 

Hasanuddin. Modifikasi yang dilakukan adalah penambahan flap utama δu dan flap kendali 

δk, dengan variasi sudut serang sebesar -10°, 0°, 15°, 30°, dan 45° dan Variasi sudut serang 

(α) pada airfoil adalah -10°, 0°, 15°, dan 20°. Untuk kecepatan aliran fluida yang digunakan 

adalah 6 m/s, 9 m/s, 12 m/s, 15 m/s, 17 m/s, 20 m/s, dan 22 m/s. Pengujian menggunakan 

benda uji dengan panjang span 200 mm dan chord 150 mm pada airfoil, dan pada flap 

utama span 120 mm dan chord 48 mm pada flap kendali span 79 mm dan chord 48 mm. 

Penelitian ini dilakukan melalui pendekatan komputasi menggunakan Computational Fluid 

Dynamics (CFD) dan di bandingkan dengan pengujian eksperimental yang menggunakan 

Sub-sonic wind tunnel. Untuk metode komputasi data yang diperoleh berupa karakteristik 

aliran, koefisien lift, koefisien drag, dan performa aerodinamika airfoil. Sedangkan untuk 

pengujian eksperimental menghasilkan distribusi tekanan berikut koefisien tekanan (CP) 

dan koefisien lift (CL). Pengaruh konfigurasi sudut flap akan mempengaruhi separasi aliran 

yang terjadi, dimana semakin jauh selisih sudut flap utama dan flap kendali maka separasi 

aliran dan vortex yang terjadi akan semakin besar, dimana umumnya terjadi pada 

konfigurasi flap utama 45° dan seiring pertambahan sudut konfigurasi flap akan membuat 

selisih CP antara permukaan atas dan bawah airfoil semakin besar. Dimana dapat kita lihat 

contohnya pada model uji dengan sudut serang airfoil 15° dan konfigurasi δu 30° dan δk 0° 

dan δk 15° pada U0 22 m/s, selisih terjauh antara CP permukaan atas airfoil sebesar -1.6 dan 

CP permukaan bawah airfoil sebesar 0.9. Untuk pendekatan komputasi nilai CL tertinggi 

berada pada model benda uji airfoil dengan sudut serang 20° untuk konfigurasi δu 45° dan 

δk 30° pada U0 12 m/s dimana CL = 1.639679. Sedangkan pendekatan eksperimen, nilai CL 

tertinggi berada pada sudut serang 20° dan konfigurasi δu 45° dan δk 45° pada U0 22 m/s 

dimana CL = 1.6699.  

 

Kata Kunci : Airfoil, NACA 23012, Flap utama, Flap kendali, CP, CL, CFD 
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ABSTRACT 

MUHAMMAD ADAM PADANRANGI. Analysis of Flow Separation and Pressure 

Coefficient of NACA 23012 Airfoil Model with Flaps Angle Configuration. (supervised by 

Prof. Dr. Ir. H. Nasaruddin Salam, M.T., and Dr. Rustan Tarakka, S.T., M.T.) 

 

In planning and design the ultralight airplane, of course its necessary to detailed design. 

There is so many aspects to consider like wing platform, that require to analyze the lift and 

drag force, also the pressure distribution in that wing. The addition of flaps in trailingedge 

is about to wider the wing platform so it can generate more lift force. This research aim to 

analyze the variaton of angle of attack in airfoil and flap angle configuration to flow 

separation that occurs, its effect to pressure distribution (CP) and its lift coefficient (CL). 

Model from this research is Airfoil NACA 23012 with 1:10 scale based on ultralight 

airplane wing in Engineering Faculty, Hasanuddin University. Modifications on this 

research is the main flap (δu) and control flap (δk) with angle variation -10°, 0°, 15°, 30°, 

and 45°, and airfoil angle of attack (α) variation-10°, 0°, 15°, and 20° at fluid flow velocity 

6 m/s, 9 m/s, 12 m/s, 15 m/s, 17 m/s, 20 m/s, dan 22 m/s. The object is model of wing with 

span 200 mm and chord 150 mm in airfoil and span 120 mm and chord 48 mm in main flap 

and span 79 mm and chord 48 mm in control flap with open-type wind tunnel. This research 

is based on 2 method, Computation with using Computational Fluid Dynamics (CFD) 

application program, and compare it with the experimental results from sub-sonic wind 

tunnel in Fluid Mechanics Laboratory. From Computation results that collected such as 

flow characteristics, lift coefficient, drag coefficient, and airfoil aerodynamics perform. 

From experimental results is flow distribution to obtain pressure coefficient (CP) and lift 

coefficient (CL). The flap angle configuration is affect flow separation that occurs, that 

more deviation between both flaps, then bigger separation and vortex that happen, that is 

usually happen in flap configuration 45°. For pressure coefficient (CP), more deflection of 

airfoil’s angle of attack then the difference between upper and lower surface of airfoil. 

Which is we can see for example when airfoil angle of attack is 15° and flaps configuration 

δu 30° and δk 0° or δk 15° pada U0 22 m/s, the furthest difference happen CP in airfoil upper 

surface -1.6 and CP in lower surface airfoil is 0.9. For computation methods highest CL 

occurs when airfoil with angle of attack 20° with flaps configuration δu 45° and δk 30° at U0 

12 m/s which CL = 1.639679. For experimental methods, highest CL occurs when airfoil 

with angle of attack 20° with flaps configuration δu 45° and  δk 45° at U0 22 m/s which CL = 

1.6699.  

Keywords : Airfoil, NACA 23012, Main Flap, Control Flap CP, CL, CFD 
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BAB I 

PENDAHULUAN 

1.1 Latar Belakang 

Perkembangan teknologi kedirgantaraan di Indonesia semakin pesat. Salah 

satunya adalah dengan penggunaan pesawat ultralight dalam dunia penerbangan. 

Dalam perencanaan pembuatannya, tentu saja membutuhkan detail dalam 

merancang. Ada banyak aspek yang dipertimbangkan seperti dalam bagian sayap, 

perlu analisis gaya angkat dan gaya hambat, serta distribusi tekanan pada sayap 

pesawat tersebut.  

Efek gabungan dari gradien tekanan yang merugikan dan gesekan permukaan 

terjadi lebih sering pada sudut serang lebih tinggi atau bilangan Reynold lebih 

rendah, sehingga menginduksi kehilangan energi yang sangat besar yang 

mengakibatkan penurunan performa aerodinamika pada pesawat pada saat tinggal 

landas, mendarat, dan manuver pada pesawat tanpa awak, yang menghasilkan 

kerugian momentum pada airfoil. Oleh karena itu, banyak pendekatan yang sudah 

dikembangkan untuk membendung terjadinya situasi yang merugikan ini untuk 

meningkatkan  aliran yang masuk. Sehingga meningkatkan performa aerodinamika 

pesawat, metode seperti ini dapat diperoleh dengan metode aktif yang melibatkan 

pengeluaran energi atau metode pasif yang tidak mengakibatkan pengeluaran energi 

(Julius, 2020).  

Pemberian angle of attack pada airfoil akan membuat perubahan percepatan 

aliran pada leading edge. Kecepatan diperbesar dan tekanan kecil sehingga pada 

boundary layer terjadi peningkatan gaya tekan fluida terhadap kontur yang searah 

dengan arah aliran dimana gaya tekan masih mampu melawan gaya friksi antara 

fluida dengan kontur airfoil. Ketika momentum yang dimiliki aliran fluida sudah 

tidak mampu melawan efek friksi dari adverse pressure gradien maka aliran akan 

terpisah dari kontur sehingga terjadilah separasi (Jumadi, 2012). 

Riset yang mengacu pada pengembangan teknologi airfoil sebagai salah 

satu bagian yang penting dalam dunia aerodinamika telah banyak dilakukan pada 
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tahun – tahun belakangan ini. Hasil dari berbagai eksperimen telah banyak 

digunakan untuk mendesain airfoil dalam berbagai konfigurasi sayap yang sesuai 

dengan penggunaannya. Karakteristik airfoil tergantung banyak hal, sehingga dapat 

dikatakan bahwa tiap airfoil mempunyai penggunaan yang spesifik (Lubis, 2012). 

Dalam lingkungan persaingan global yang semakin ketat saat ini, 

dibutuhkan kecepatan dan ketepatan dalam pengujian koefisien tekanan tesebut. 

Seperti kita ketahui bahwa pengujian keofisien tekanan angin suatu kendaraan 

dapat dilakukan di dalam terowongan angin baik  dalam ukuran kendaraan yang 

sebenarnya maupun dalam ukuran skala. Akan tetapi cara-cara pengujian koefisien 

tekanan dalam terowongan angin, baik ukuran sebenarnya maupun ukuran skala 

tersebut, membutuhkan waktu dan biaya yang tidak sedikit. Hal inilah yang menjadi 

salah satu pemicu kenapa desainer maupun industri mulai memanfaatkan komputasi 

dan simulasi numerik Computational Fluid Dynamics (CFD) sebagai solusi 

terhadap permasalahan tersebut dengan pertimbangan kecepatan dalam 

memperoleh data koefisien tekanan dan rendahnya biaya yang harus dikeluarkan 

(Mulyadi, 2010). 

Penelitian yang dilakukan oleh Salam, dkk tahun 2021, bahwa pada  

pengujian model sayap pesawat independen jenis airfoil NACA 23012, dengan 

memodifikasi rasio ketebalan terhadap chord (t/c) pada t/c = 9%, t/c = 12%, dan t/c 

= 15%. Selanjutnya masing-masing model diberi perlakuan kecepatan aliran bebas 

(U) sebesar 40 m/s, dengan variasi angle of attack (α) - 20˚, -15˚, -10˚, -5˚, 0˚, 5˚ , 

10˚, 15˚, dan 20˚. Hasil penelitian menunjukkan bahwa penambahan t/c ratio 

meningkatkan nilai Cl maksimum. Untuk nilai maksimum Cl diperoleh pada = 150 

yaitu pada t/c = 9%, Cl = 1,4299, pada t/c = 12%, Cl = 1,4466, dan pada t/c = 15 

%, Cl = 1,4979 . Cl/Cd maksimum sebesar 1,4999 diperoleh pada t/c = 15 % dan = 

5˚, dengan demikian model sayap pesawat swayasa yang paling sesuai adalah 

model airfoil NACA 23012 dengan t/c = 15 %. 

Dari hasil pengujian dan pembahasan yang dilakukan oleh Leandis, dkk. 

pada tahun 2022, dapat ditarik kesimpulan yaitu dengan penambahan vortex 

generator menyebabkan bagian upper surface menghasilkan koefisien tekanan 

yang lebih besar dibandingkan tanpa menggunakan vortex generator. Hasil 
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penelitian menunjukkan bahwa nilai koefisien tekanan (Cp) airfoil tanpa 

menggunakan vortex generator untuk sudut serang 6°, 7°, dan 8° untuk upper 

surface sebesar -1,8235, -1,5000, dan - 1,3529 dan lower surface 1,2647, 0,8529, 

dan 0,7059 sedangkan dengan menggunakan vortex generator yaitu - 2,0735, -

1,6176, dan -1,5000 dan 1,2941, 0,8824, dan 0,7353. 

Dan penelitian lanjutan yang dilakukan oleh Iriansyah (2021) memperoleh 

hasil bahwa efek aerodinamis akan lebih efektif jika ditambahkan konfigurasi 

sebuah flap tambahan pada bagian belakang airfoil. Flap bergerak di sepanjang 

lintasan logam yang ditempatkan pada sayap pesawat. Dengan memindahkan flap 

ke belakang atau mengubah defleksi flap maka akan meningkatkan luasan sayap 

serta meningkatkan luasan efektif airfoil, sehingga meningkatkan gaya angkat dari 

suatu pesawat. Selain itu, flap juga dapat meningkatkan gaya hambat pesawat, 

sehingga dapat membantu pesawat untuk mendarat.  

Untuk lebih meningkatkan performa aerodinamis pada sayap pesawat, maka 

pada dilakukan penelitian dengan judul “Analisis Separasi Aliran dan Koefisien 

Tekanan Model Konfigurasi Sudut Flap Airfoil NACA 23012”. Pada penelitian 

ini dilakukan penambahan variasi dan konfigurasi sudut serang pada flap utama dan 

flap kendali, sehingga luaran yang diharapkan dari penelitian ini adalah analisis 

dimana terjadinya separasi aliran dan distribusi tekanan yang stabil sehingga dapat 

menentukan konfigurasi flap yang memiliki tingkat efisiensi efek aerodinamika 

yang tinggi. 

1.2 Rumusan Masalah 

Berdasarkan latar belakang di atas, beberapa permasalahan yang muncul dapat 

dirumuskan sebagai berikut :  

1. Bagaimana pengaruh variasi sudut serang pada airfoil dan konfigurasi sudut 

pada kedua flap terhadap separasi aliran yang terjadi? 

2. Bagaimana pengaruh variasi sudut serang pada airfoil dan konfigurasi sudut 

pada kedua flap terhadap koefisien tekanan (CP)? 

3. Bagaimana pengaruh sudut serang dan konfigurasi flap terhadap koefisien 

lift (CL)? 
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1.3 Tujuan Penelitian 

Berdasarkan latar belakang di atas, diperoleh beberapa tujuan dari penelitian, 

yakni : 

1. Menganalisis pengaruh variasi sudut serang pada airfoil dan konfigurasi 

sudut pada kedua flap terhadap separasi aliran yang terjadi. 

2. Menganalisis pengaruh konfigurasi sudut pada kedua flap terhadap 

koefisien tekanan (CP). 

3. Menganalisis sudut serang dan konfigurasi flap terhadap  koefisien lift (CL). 

1.4 Manfaat Penelitian 

Manfaat yang diharapkan dari penelitian ini adalah : 

a. Bagi Penulis 

1. Sebagai syarat untuk menyelesaikan studi dan mendapatkan gelar 

Sarjana Teknik Departemen Teknik Mesin Fakultas Teknik Universitas 

Hasanuddin. 

2. Dapat mengaplikasikan ilmu dan keterampilan yang diperoleh pada 

masa kuliah. 

b. Bagi Universitas 

1. Dapat menjadi referensi untuk penelitan dan pengembangan model 

sayap pesawat yang akan datang. 

2. Dapat menjadi bahan referensi bagi generasi mendatang dalam 

pembuatan dan penyusunan tugas akhir. 

c. Bagi Industri 

1. Sebagai bahan referensi bagi industri dirgantara untuk memproduksi 

airfoil yang memiliki distribusi tekanan dan separasi aliran yang stabil  

sehingga menjadi efisien ketika digunakan. 
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1.5 Batasan Masalah  

Dalam penelitian kali ini, batasan masalahnya adalah : 

1. Aliran fluida yang mengalir pada sistem dalam kondisi tunak. 

2. Wing platform yang digunakan dalam analisis ini adalah rectangular. 

3. Model uji berbentuk sayap pesawat dengan airfoil NACA 23012 dengan 

konfigurasi flap utama dan flap kendali. Geometri model sayap dengan 

panjang chord 150 mm dan span 200 mm, untuk model flap utama panjang 

chord 48 mm dan span 120 mm, dan untuk flap kendali panjang chord 48 

mm dan span 79 mm.  

4. Variasi sudut serang adalah -10°, 0°, 15°, dan 20° 

5. Variasi sudut pada konfigurasi flap utama dan kendali adalah -10°, 0°, 15°, 

30°, dan 45° 

6. Kecepatan aliran fluida yang digunakan adalah 6 m/s, 9 m/s, 12 m/s, 15 m/s, 

17 m/s, 20 m/s, dan 22 m/s 

7. Penelitian dilakukan secara eksperimental dan komputasi. 
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BAB II  

TINJAUAN PUSTAKA 

2.1 Aerodinamika 

Pada tinjauan efek aerodinamika dari pesawat yang terbang, terdapat 4 gaya 

yang bekerja, yakni gaya hambat (drag), gaya angkat (lift), gaya dorong (thrust), 

dan gaya berat (weight).  

 

Gambar 1. Gaya yang bekerja pada sebuah pesawat (Ghofar, 2010) 

Berikut ini hal-hal yang mendefinisikan gaya-gaya tersebut dalam sebuah 

penerbangan yang lurus dan datar, tidak berakselerasi (Mulyadi, 2010):  

1. Thrust adalah gaya dorong, yang dihasilkan oleh mesin 

(powerplant)/baling-baling. Gaya ini kebalikan dari gaya tahan (drag).  

2. Drag adalah gaya ke belakang, menarik mundur, dan disebabkan oleh 

gangguan aliran udara oleh sayap, δuselage, dan objek-objek lain. Drag 

kebalikan dari thrust, dan beraksi kebelakang paralel dengan arah angin 

relatif (relative wind).  

3. Weight (gaya berat) adalah kombinasi berat dari muatan pesawat itu 

sendiri, awak pesawat, bahan bakar, dan kargo atau bagasi. Weight menarik 

pesawat ke bawah karena gaya gravitasi. Weight melawan lift (gaya angkat) 

dan beraksi secara vertikal ke bawah melalui center of gravity dari pesawat. 
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4. Lift (gaya angkat) melawan gaya dari weight, dan dihasilkan oleh efek 

dinamis dari udara yang beraksi di sayap, dan beraksi tegak lurus pada arah 

penerbangan melalui center of lift dari sayap. 

Perhatikan garis arus yang mengalir di sekitar sayap pesawat seperti yang 

ditunjukkan pada Gambar di bawah. Asumsikan bahwa aliran udara mendekati 

sayap secara horizontal dari kanan dengan kecepatan v1. Kemiringan sayap 

menyebabkan aliran udara dibelokkan ke bawah dengan kecepatan v2. Karena 

aliran udara dibelokkan oleh sayap, sayap harus mengerahkan gaya pada aliran 

udara. Menurut hukum ketiga Newton, aliran udara memberikan gaya F pada sayap 

yang sama besar dan berlawanan arah. Gaya ini memiliki komponen vertikal 

disebut lift dan komponen horizontal yang disebut drag. Gaya angkat tergantung 

pada beberapa faktor, seperti kecepatan pesawat, luas sayap, kelengkungannya, dan 

sudut antara sayap dan horizontal. Kelengkungan permukaan sayap menyebabkan 

tekanan di atas sayap lebih rendah daripada di bawah sayap, karena efek Bernoulli. 

Ini membantu dengan daya angkat di sayap. Sebagai sudut antara sayap dan 

horizontal meningkat, aliran turbulen dapat diatur di atas sayap untuk mengurangi 

daya angkat. Pada umumnya suatu benda yang bergerak melalui fluida mengalami 

gaya angkat sebagai akibat adanya pengaruh yang menyebabkan fluida berubah 

arah saat mengalir melewati benda tersebut. Beberapa faktor yang mempengaruhi 

gaya angkat adalah bentuk benda, orientasinya terhadap fluida aliran, gerakan 

berputar apa pun yang mungkin dimilikinya, dan tekstur permukaannya (Serway 

dan Jewett, 2004). 

 

Gambar 2.  Aliran udara yang melalui sayap pesawat (Serway & Jewett, 2004) 
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Lubis, 2012 menjelaskan bahwa supaya pesawat dapat terbang, maka perlu 

gaya yang bisa mengatasi gaya berat akibat tarikan gravitasi bumi. Gaya ke atas 

(lift) ini harus bisa melawan tarikan gravitasi bumi sehingga benda bisa terangkat 

dan mempertahankan posisinya di angkasa. Di sinilah tantangannya karena harus 

melawan gravitasi. 

2.2 Airfoil 

Sebuah airfoil adalah bentuk dari sebuah sayap, bilah (dari sebuah propeller, 

rotor, atau turbin) atau layar (seperti yang terlihat pada cross-section). Sebuah body 

berbentuk airfoil yang bergerak melewati sebuah aliran fluida menghasilkan gaya 

aerodinamika. Komponen dari gaya aerodinamika yang bergerak tegak lurus 

terhadap arah gerakan disebut gaya angkat (lift). Sedangkan, komponen gaya yang 

paralel terhadap arah gerakan disebut gaya hambat (drag). Gaya angkat pada 

sebuah airfoil pada dasarnya adalah hasil dari pengaruh sudut serang dan 

bentuknya. Ketika beriorintasi pada sudut yang sesuai, airfoil akan mendefleksikan 

aliran udara yang datang (untuk sayap tetap, sebuah gaya kearah bawah), 

menghasilkan sebuah gaya di airfoil pada arah yang berlawanan dari defleksi. Gaya 

ini dikenal dengan gaya aerodinamik dan bisa dibagi menjadi dua komponen : gaya 

angkat dan gaya hambat. Kebanyakan bentuk foil memerlukan sudut serang positif, 

tapi airfoil yang melengkung dapat menghasilkan gaya lift pada sudut serang nol 

derajat. (Radhakrishnan, 2019) 

 

Gambar 3. Nomenklatur Airfoil (Anderson, 2017) 

 

 



9 

 

Pada airfoil terdapat bagian-bagian seperti berikut (Lubis, 2012) :  

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

b) Trailingedge adalah bagian yang paling belakang dari sebuah airfoil.  

c) Camber line adalah garis yang membagi sama besar antara permukaan 

atas dan permukaan bawah dari airfoil mean camber line.  

d) Chord line adalah garis lurus yang menghubungkan leading edge dengan 

trailingedge.  

e) Chord (c) adalah jarak antara leading edge dengan trailingedge.  

f) Maksimum camber adalah jarak maksimum antara mean camber line dan 

chord line. Posisi maksimum chamber diukur dari leading edge dalam 

bentuk persentase chord. 

 g) Maksimum thickness adalah jarak maksimum antara permukaan atas dan 

permukaan bawah airfoil yang juga diukur tegak lurus terhadap chord line.  

Edfi dkk. pada 2018 mengatakan bahwa Geometri airfoil memiliki 

pengaruh besar terhadap karakteristik aerodinamika dengan parameter penting 

berupa CL, dan kemudian akan terkait dengan lift (gaya angkat yang dihasilkan. 

NACA (National Advisory Committe for Aeronautics) merupakan standar dalam 

perancangan suatu airfoil. Perancangan airfoil pada dasarnya bersifat khusus dan 

dibuat menurut selera serta sesuai dengan kebutuhan dari pesawat yang akan dibuat. 

Akan tetapi NACA menggunakan bentuk airfoil yang disusun secara sistematis dan 

rasional. NACA mengidentifikasi bentuk airfoil dengan menggunakan sistem 

angka kunci seperti seri “satu”, seri “enam”, seri “empat angka”, dan seri “lima 

angka”.  

Jika dibandingkan ketebalan (thickness) dan chamber, seri ini memiliki nilai 

CL maksimum 0.1 hingga 0.2 lebih tinggi dibanding seri empat digit. Sistem 

penomoran seri lima digit ini berbeda dengan seri empat digit. Pada seri ini, digit 

pertama dikalikan 3/2 kemudian dibagi sepuluh memberikan nilai desain koefisien 

lift. Setengah dari dua digit berikutnya merupakan persen posisi maksimum 

chamber terhadap chord. Dua digit terakhir merupakan persen ketebalan/thickness 

terhadap chord. Contohnya, airfoil NACA 23012 memiliki CL desain 0.3, posisi 

maksimum chamber pada 15% chord dari leading edge dan ketebalan atau thickness 

sebesar 12% chord (Lubis, 2012). 
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Gambar 4. Koefisien Lift dan Koefisien Momen pada Airfoil NACA 23012 (Anderson, 

2012) 

2.3 Sudut Serang  

Sudut serang adalah sudut yang dibentuk oleh tali busur sebuah airfoil dan arah 

aliran udara yang melewatinya (relative wind). Biasanya diberi tanda α (alpha). 

Untuk airfoil simetris, besar lift yang dihasilkan akan nol bila sudut serang nol, 

sedang pada airfoil tidak simetris sekalipun sudut serang nol tetapi gaya angkat 

telah timbul. Gaya angkat menjadi nol bila airfoil tidak simetis membentuk sudut 

negatif terhadap aliran udara. Sudut serang dimana gaya angkat sebesar nol ini 

disebut zero angle lift (Lubis, 2012). 
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Gambar 5. Sudut serang pada pesawat (Kabir dkk., 2019) 

Sudut serang dibagi menjadi dua jenis yaitu sudut serang mutlak dan sudut 

serang kritis. Sudut serang mutlak adalah sudut yang diukur dari keadaan zero angle 

lift. Sudut serang kritis yaitu sudut serang yang menghasilkan gaya angkat 

maksimum (Ramadika & Permatasari, 2018). 

2.4 Flap 

Menurut Anderson (2017), flap adalah bagian dari sayap yang berada pada 

pada trailingedge, dimana ketika didefleksikan kearah bawah, akan meningkatkan 

gaya angkat dari sayap. Cengel dan Cimbala, (2006) menimpali bahwa flap 

digunakan untuk mengubah bentuk sayap ketika takeoff dan pendaratan untuk 

memaksimalkan gaya lift dan membuat pesawat dapat terbang atau mendarat pada 

kecepatan rendah. Peningkatan gaya drag ketika terbang atau mendarat tidak terlalu 

diperhitungkan karena waktunya hanya singkat. Ketika di kecepatan jelajah di 

udara, flap dapat dikembalikan ke posisi semula sehingga koefisien dragnya 

minimum dan koefisien lift dapat disesuaikan untuk menghemat bahan bakar. 

Flap eksternal adalah salah satu model konfigurasi dimana flap berada di 

trailingedge airfoil. 

 

Gambar 6. Airfoil dengan Konfigurasi Flap Eksternal (Wenzinger, 1937) 
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2.5 Karakteristik Aliran Luar 

Sebuah benda yang terendam di dalam fluida yang bergerak mengalami gaya-

gaya resultan akibat interaksi antara benda dengan fluida di sekelilingnya. Dalam 

beberapa situasi (seperti pesawat yang terbang melewati udara yang diam), fluida 

yang berada jauh dari benda berada dalam keadaan diam dan benda tersebut 

bergerak melalui fluida dengan kecepatan hulu freestream yang dapat disimbolkan 

U atau V. Dengan aliran hulu yang seragam dan tunak, aliran di sekitar benda dapat 

menjadi tak-tunak. Contoh perilaku seperti ini mencakup gerak periodik secara 

cepat (flutter) dalam aliran yang melewati airfoil (sayap), dan fluktuasi turbulen 

yang tidak beraturan di daerah olakan (wake) di belakang benda (Salam dan 

Tarakka, 2021).  

Struktur dari aliran luar dapat dianalisa seiring tergantung pada sifat alamiah 

dari benda dalam aliran. Klasifikasi lain dari bentuk benda dapat tergantung pada 

apakah benda tersebut dibuat mulus mengikuti garis arus (streamlined) atau tumpul. 

Karakteristik aliran sangat bergantung pada seberapa banyak bagian yang dibuat 

mulus tersebut. Secara umum, benda-benda streamlined yang ramping seperti 

airfoil, mobil balap, dan lain-lain memiliki pengaruh kecil pada fluida yang 

mengelilinginya, dibandingkan benda tumpul seperti parasut dan gedung. Pada 

fluida, biasanya tapi tidak selalu, akan lebh mudah untuk mendorong sebuah benda 

streamlined melewati suatu fluida daripada mendorong sebuah benda tumpul yang 

ukurannya sama agar bergerak dengan kecepatan sama (Salam dan Tarakka, 2021). 

 

Gambar 7. Separasi Aliran dan Koefisien Lift (Anderson, 2012) 
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Gambar 8. Separasi Aliran pada beberapa sudut serang Airfoil dan Koefisien Momen 

(Anderson, 2012) 

2.6 Separasi Aliran 

Ketika sebuah aliran fluida dipaksa untuk mengalir pada permukaan 

melengkung dengan kecepatan tinggi, maka aliran fluida dapat dengan mudah 

mengalir pada bagian menanjak permukaan melengkung benda, namun kesulitan 

untuk tetap mengalir pada bagian menurunnya. Pada kecepatan yang cukup tinggi, 

aliran fluida memisahkan diri dari permukaan body. Ini disebut sebagai separasi 

aliran. Aliran dapat menjadi separasi dari permukaan bahkan jika itu terbenam 

sepenuhnya dalam sebuah cairan atau terendam dalam gas. Lokasi separasi 

bergantung pada beberapa faktor seperti bilangan Reynold, kekasaran permukaan, 

dan tingkat fluktuasi aliran bebas, dan biasanya sulit memprediksi dengan tepat 

dimana akan terjadi ceparasi kecuali ada permukaan yang sudutnya tajam atau 

perubahan bentuk mendadak pada sebuah permukaan padat (Cengel, 2006). 

 

Gambar 9. Separasi Aliran pada permukaan dinding (Cengel dan Cimbala, 2006) 

Pada Airfoil, aliran dapat terjadi pada separasi pada TrailingEdge (TE) atau 

Leading Edge (LE), pada gambar di bawah ini dapat dilihat pengaruh bilangan 

Reynold terhadap separasi aliran pada Airfoil NACA 0012. 
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Gambar 10. Separasi Aliran pada permukaan Leading Edge dan TrailingEdge Airfoil 

NACA 0012 (Katz, 2016) 

2.7 Olakan (Vortex) 

Katz (2016) mengemukakan bahwa Pada model sayap pesawat 3 dimensi, efek 

ujung sayap berpengaruh pada distribusi tekanan airfoil. Dapat diasumsikan, 

semakin pendek bentangan (span), maka distribusi tekanan akan berkurang, karena 

pada ujung sayap di bagian bawah, tekanan tinggi membuat aliran bergerak dari 

permukaan  bawah dan berputar menghasilkan trailing vortex.  

 

Gambar 11. Pengaruh edge menciptakan trailing vortex pada sebuah plat yang memiliki 

sudut serang (Katz, 2016) 



15 

 

Hal ini selaras dengan Cengel dan Cimbala (2006) yang menambahkan bahwa 

Untuk sayap pesawat dan airfoil lain yang memiliki bentuk finite, efek pada ujung 

sayap menjadi penting untuk diperhitungkan karena perbedaan tekanan antara 

permukaan bawah yang bertekanan tinggi dan permukaan atas yang bertekanan 

rendah, sehingga mendorong fluida dari sisi bawah sayap ke sisi atas sayap dimana 

fluida terdorong ke belakang karena adanya kecepatan aliran pada fluida. Hal ini 

menimbukan gerak berputar yang spiral pada aliran, yang disebut tip vortex pada 

kedua ujung sayap. Vortex-vortex lain juga dibentuk disepanjang airfoil antara 

kedua ujung sayap. Distribusi vortex ini bertambah pada ujung sayap seiring 

pergerakannya menuju trailingedge sayap dan bergabung dengan tip vortex untuk 

membentuk dua trailing vortex besar diujung sayap. 

 

Gambar 12. Trailing vortex pada sebuah sayap rectangular dengan vortex bermunculan 

pada ujung trailingedge  (Cengel dan Cimbala, 2006) 

 

2.8 Distribusi tekanan 

Ketika aliran udara melewati airfoil terjadi, perubahan kecepatan lokal di 

sekitar airfoil, akibatnya terjadi perubahan tekanan statik seperti tekanan Bernoulli. 

Distribusi tekanan menentukan lift, piching moment, form drag dari airfoil, serta 

posisis dari pusat tekanan. Tekanan biasa ditunjukkan dengan koefisien tekanan 

(CP).  Harga Cp negatif diplot di atas sumbu horisontal. Luas area dalam kurva 

tertutup menyatakan nilai koefisien lift. Nilai x merupakan jarak dari leading edge 

terhadap chord (c). Distribusi tekanan pada airfoil ditunjukkan pada di bawah. 
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Gambar 13. Distribusi Tekanan pada Airfoil (Jatisukamto dkk, 2017) 

 

Gambar 14. Perbandingan separasi aliran antara metode perhitungan dan pengukuran 

pada Airfoil GA(W)-1 (Katz, 2016)  

2.9  Koefisien Tekanan 

Koefisien tekanan adalah selisih antara pengukuran lokal dengan tekanan aliran 

bebas dibagi dengan tekanan dinamis. 

P = 𝜌𝑔ℎ              (1) 

CP = 
𝑃 𝑠𝑡𝑎𝑡𝑖𝑠−𝑃 𝑡𝑎𝑝𝑝𝑖𝑛𝑔

𝑃 𝑠𝑡𝑎𝑡𝑖𝑠−𝑃 𝑠𝑡𝑎𝑔𝑛𝑎𝑠𝑖
             (2) 
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Karena 𝜌 dan 𝑔 konstan, maka : 

𝐶𝑝 =  
ℎ 𝑠𝑡𝑎𝑡𝑖𝑠−ℎ 𝑡𝑎𝑝𝑝𝑖𝑛𝑔

ℎ 𝑠𝑡𝑎𝑡𝑖𝑠−ℎ𝑠𝑡𝑎𝑔𝑛𝑎𝑠𝑖
             (3) 

Koefisien tekanan adalah parameter tak berdimensi yang berbanding terbalik 

dengan kecepatan udara. Ketika kecepatan udara (V) meningkat, maka nilai Cp 

akan menurun. 

2.10 Koefisien Drag 

Suatu aliran fluida dapat mengerahkan gaya dan momen pada suatu benda di 

dalam dan sekitar berbagai arah. Gaya yang diberikan oleh fluida yang mengalir 

pada benda dalam sejajar/paralel arah aliran disebut drag (Cengel, 2006). 

𝐶𝐷  =  
𝐹𝐷

1

2
 𝜌𝑉2𝐴

              (4) 

Sayap pesawat berbentuk dan diposisikan untuk menghasilkan daya angkat 

yang cukup selama penerbangan sambil menjaga gaya hambat seminimal mungkin. 

Pada gambar di bawah, Tekanan di atas atmosfer ditunjukkan dengan tanda positif 

dan di bawah tekanan atmosfer dengan tanda negatif. 

 

Gambar 15. Tekanan pada Airfoil (Cengel dan Cimbala, 2006) 

2.11 Koefisien lift 

Lift atau gaya angkat didefinisikan sebagai komponen gaya total (karena 

kekentalan dan gaya tekanan) yang tegak lurus terhadap arah aliran, dan gaya 

angkat koefisien dinyatakan sebagai : 

𝐶𝐿  =  
𝐺𝑎𝑦𝑎 𝐿𝑖𝑓𝑡

𝐺𝑎𝑦𝑎 𝐷𝑖𝑛𝑎𝑚𝑖𝑠
              (5) 
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Untuk perhitungan gaya lift pendekatan eksperimen, dapat kita gunakan 

persamaan dari Salam dan Tarakka, (2021) : 

FL = ∫ 𝑝 𝑑𝐴 − 
𝑏𝑎𝑤𝑎ℎ

∫ 𝑝 𝑑𝐴 
𝑎𝑡𝑎𝑠

               (6) 

Jika aliran yang digunakan incompressible, maka 𝜌 nya bernilai konstan. 

Dengan menggunakan pendekatan analisa numerik, dan bantuan distribusi tekanan 

dari pressure tap diperoleh : 

FL
’ = 𝜌𝑔 [∫ (ℎ 𝑝𝑒𝑟𝑚. 𝑎𝑡𝑎𝑠)𝑑𝑥 𝑝𝑒𝑟𝑚. 𝑎𝑡𝑎𝑠 − 

𝑐

0
∫ (ℎ 𝑝𝑒𝑟𝑚. 𝑏𝑎𝑤𝑎ℎ)𝑑𝑥 𝑝𝑒𝑟𝑚. 𝑏𝑎𝑤𝑎ℎ

𝑐

0
]   (7) 

FL = FL’ . b. Cos α             (8) 

Sedangkan, untuk nilai FL pendekatan komputasi akan dapat langsung 

dimunculkan hasilnya setelah iterasi selesai.  

𝐶𝐿  =  
𝐹𝐿

1

2
 𝜌𝑉2𝐴

                        (9) 

di mana A dalam hal ini luas permukaan, yang merupakan area yang akan 

terlihat oleh seseorang yang melihat body dari atas ke suatu arah normal terhadap 

benda, dan V adalah kecepatan aliran ke atas dari fluida (atau, secara ekuivalen, 

kecepatan benda terbang dalam fluida diam). Untuk sebuah airfoil dari lebar (atau 

rentang) b dan panjang chord c (panjang antara lead dan trailingedge), luas 

permukaan adalah A = bc. Jarak antara keduanya ujung sayap atau airfoil disebut 

lebar sayap (wing span) atau hanya span. Untuk pesawat udara, lebar sayap diambil 

sebagai jarak total antara ujung dua sayap, yang mencakup lebar badan pesawat di 

antara sayap. Lift rata-rata per satuan luas planform FL/A disebut wing 

pembebanan, yang hanya merupakan rasio berat pesawat terhadap bidang bentuk 

rencana sayap (karena angkat sama dengan berat selama terbang pada kecepatan 

konstan ketinggian) (Cengel, 2006). 
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Gambar 16.  Gaya pada Airfoil (Cengel dan Cimbala, 2006) 

 

Gambar 17.  Pemberian Flap dapat meningkatkan Koefisien Lift (CL) pada Airfoil NACA 

23012 (Cengel dan Cimbala, 2006) 

2.12 Stall 

Stall terjadi ketika kecepatan aliran terlalu besar sehingga udara tidak bisa 

mengalir secara laminar atau bisa dipahami sebagai fenomena ketika sudut serang 

sangat besar. Ciri-ciri stall adalah ketika aliran udara tidak bisa menyentuh bagian 

belakang sudu sehingga terjadi separasi aliran bagian belakang sudu. Situasi ini 

signifikan menurunkan gaya angkat (lift) dan meningkatkan gaya hambat (drag) 

(Faris dkk., 2020). 
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Gambar 18.  Fenomena stall menyebabkan separasi aliran udara (Faris dkk, 2020) 

2.13  Computational Fluid Dynamics (CFD) 

Computational Fluid Dynamics (CFD) merupakan salah satu cara penggunaan 

komputer untuk menghasilkan informasi tentang bagaimana aliran fluida. CFD 

menggabungkan berbagai ilmu dasar teknologi diantaranya matematika, ilmu 

komputer, teknik dan fisika. Semua ilmu disiplin tersebut digunakan untuk 

pemodelan atau simulasi aliran fluida. Prinsip CFD adalah metode penghitungan 

yang mengkhususkan pada fluida, di mana sebuah kontrol dimensi, luas serta 

volume dengan memanfaatkan komputasi komputer maka dapat dilakukan 

perhitungan pada tiap-tiap elemennya. Hal yang paling mendasar mengapa konsep 

CFD banyak sekali digunakan dalam dunia industri adalah dengan CFD dapat 

dilakukan analisa terhadap suatu sistem dengan mengurangi biaya eksperimen dan 

tentunya waktu yang panjang dalam melakukan eksperimen tersebut atau dalam 

proses design engineering tahap yang harus dilakukan menjadi lebih pendek. Hal 

lain yang mendasari pemakaian konsep CFD adalah pemahaman lebih dalam 

mengenai karakteristik aliran fluida dengan melihat hasil berupa grafik, vektor, 

kontur bahkan animasi (Mulyadi, 2010) 

 

Gambar 19.  Kontur Olakan pada sebuah silinder dengan Metode CFD pada Re =150 

(Cengel dan Cimbala, 2006) 


