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ABSTRAK 

 

Usin, 2022 : Analisis Pengaruh Modifikasi Geometri dan Sudut Serang 

terhadap Performa Airfoil NACA 1408 Menggunakan 

Computational Fluid Dynamic (CFD) 

 

Airfoil merupakan bentuk geometri sayap pesawat terbang yang dirancang 

untuk menghasilkan lift force tinggi dan drag force rendah. Studi tentang aliran 

udara dan tekanan di sekitar airfoil adalah langkah penting untuk menganalisis lift 

force dan drag force. Faktor yang mempengaruhi lift force dan drag force airfoil 

adalah geometri dan dimensi serta sudut serang airfoil  tersebut. Penelitian ini 

bertujuan untuk mengetahui pengaruh modifikasi geometri dan sudut serang 

terhadap performa airfoil NACA 1408 menggunakan Computational Fluid 

Dynamic. 

Metode yang digunakan dalam penelitian ini adalah simulasi numerik dua 

dimensi menggunakan software Ansys Fluent 2021. Simulasi dilakukan pada airfoil 

NACA 1408 dengan memodifikasi geometri leading edge yaitu bentuk standar, 

runcing dan tumpul dengan memvariasikan sudut serang -3° sampai 24° dengan 

interval 3°. Kecepatan uji yang digunakan adalah 20 m/s, 30 m/s dan 40 m/s. 

Hasil penelitian menunjukkan bahwa coefficient of lift dan coefficient of 

drag dihitung dari simulasi, data coefficient of lift dan coefficient of drag tertinggi 

adalah 1,1143807 dan 0,3384739 untuk airfoil standar; 1,2810869 dan 0,36501649 

untuk airfoil leading edge tumpul dan untuk airfoil leading edge runcing adalah 

0,90009866 dan 0,37702416. Berdasarkan hasil pengujian, airfoil leading edge 

tumpul dapat menghasilkan coefficient of lift lebih baik daripada bentuk standar dan 

modifikasi leading edge runcing. 
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BAB I  

PENDAHULUAN 

1.1 Latar Belakang Masalah 

Sayap merupakan bagian terpenting sebuah pesawat terbang yang 

digunakan untuk menghasilkan gaya angkat (lift force) sehingga pesawat 

terbang mampu melayang di udara (Kashid et al., 2020). Sayap terbentuk dari 

kumpulan airfoil yang dapat mempertahankan aliran udara agar tetap laminar 

dan menghasilkan performa yang baik (K. Hidayat et al., 2019). Untuk 

meningkatkan performa sayap dapat dilakukan dengan memodifikasi geometri 

sayap sesuai dengan efek parameter aerodinamis airfoil (Güzelbey et al., 2019). 

Airfoil adalah bentuk geometri penampang suatu benda yang di desain 

sedemikian rupa sehingga ketika dialiri udara akan menghasilkan gaya angkat 

(lift force) tinggi dan gaya hambat (drag force) rendah yang biasa dipakai pada 

sayap pesawat, baling-baling turbin dan lain-lain. Perbandingan gaya angkat 

dan gaya hambat (Lift/Drag) yang dihasilkan merupakan parameter utama 

untuk menentukan performa dari airfoil (K. Hidayat et al., 2019). Gaya angkat 

(lift force) dan gaya hambat (drag force) dapat ditentukan menggunakan 

koefisien non dimensional yaitu Coefficient of lift (Cl) dan Coefficient of drag 

(Cd). Airfoil memiliki banyak jenis, beberapa yang terkemuka adalah Selig, 

Gottingen, FX Wortmann, dan NACA airfoil. 

NACA airfoil ialah geometri airfoil yang dikembangkan oleh National 

Advisory Committee for Aeronautics (NACA) dengan memperhitungkan 

pengaruh kelengkungan surface airfoil dan penyebaran ketebalan (thickness) 

serta pemakaian nilai Reynold number tertentu dalam pengujiannya (M. F. 

Hidayat, 2016). NACA Airfoil memiliki koefisien drag dan lift yang rendah 

dibandingkan jenis airfoil yang lain sehingga cocok untuk pesawat yang 

membutuhkan kecepatan tinggi dan beban tidak terlalu berat (Singh et al., 

2015). Oleh karena itu NACA lebih banyak digunakan pada Unmanned Aerial 

Vehicle (UAV). 

Pada umumnya UAV menggunakan sayap tetap (fixed wings). 

Penentuan sudut serang sayap yang tepat sangat berpengaruh untuk 

mendapatkan kebutuhan terbang yang diinginkan dan bermanuver. Kecepatan 
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pesawat didapatkan dari sudut serang yang kecil, sebaliknya sudut serang yang 

kecil akan mengurangi daya angkat .  

Pada kegiatan yang telah kami lakukan terdahulu pada Kontes Robot 

Terbang Indonesia Unit Kegiatan Robotika dan Otomasi KM UNP tahun 2021, 

kami menggunakan UAV dengan tipe sayap fixed wings yang di rancang untuk 

perlombaan pada divisi racing plane (Puspresnas, 2021). Sayap UAV 

menggunakan airfoil jenis NACA 1408 dengan sudut serang (Angle of Attack) 

0°. Pada sudut serang 0°, sayap UAV telah menghasilkan lift force tetapi 

nilainya masih sangat rendah sehingga beban terbang UAV juga sangat kecil. 

Rendahnya lift force yang dihasilkan sayap UAV yang kami gunakan 

mengakibatkan bobot dan ukuran dari fuselage maupun propulsi UAV sangat 

ringan. Bobot yang ringan dan ukuran propulsi yang digunakan terbatas sangat 

mempengaruhi kecepatan, kestabilan dan kemampuan bermanuver wahana 

ketika mengudara. Selain itu, rendahnya lift force juga menyebabkan 

rendahnya daya angkut pesawat.   

Beberapa pengujian tentang sudut serang pada airfoil NACA 

memperlihatkan lift akan meningkat pada sudut serang tertentu. Pengujian 

NACA 0015 oleh (2015) memperlihatkan bahwa peningkatan 

sudut serang dalam rentang 0° - 14° akan menambah coefficient of lift dan drag 

secara linier. Hal serupa juga berlaku pada NACA 2415 (Kashid et al., 2020). 

Selain itu Triet et al (2015) melaporkan bahwa juga terjadi peningkatan 

coefficient of lift dan drag secara linier pada airfoil NACA 2412.  

Faktor lain yang mempengaruhi nilai kedua koefisien ini yaitu geometri 

dan dimensi airfoil . Selain airfoil dengan bentuk standar, 

modifikasi geometri misalnya penambahan bentuk tertentu pada leading edge 

juga banyak diteliti. Pengujian airfoil yang dimodifikasi dengan menambahkan 

suatu bentuk geometri tertentu pada leading edge dapat meningkatkan 

performa airfoil dan juga dapat menunda terjadinya stall (Aftab & Ahmad, 

2014). 

Dari uraian di atas, kami mengusulkan untuk mempelajari pengaruh 

modifikasi geometri leading edge dan variasi sudut serang terhadap performa 
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pada airfoil NACA 1408 yang dipakai pada UAV Unit Kegiatan Robotika dan 

Otomasi KM UNP menggunakan Computational Fluid Dynamic (CFD).  

 

1.2 Identifikasi Masalah 

Adapun permasalahan penelitian yang peneliti ajukan dapat 

diidentifikasi antara lain sebagai berikut: 

1. UAV Unit Kegiatan Robotika dan Otomasi KM UNP tahun 2021 memiliki 

daya angkat (lift force), kecepatan dan kemampuan manuver yang kecil. 

2. Telah diusulkan modifikasi geometri pada airfoil  namun belum ada studi 

untuk membuktikan pengaruh ini terhadap performa airfoil. 

3. Belum ada penelitian untuk memodifikasi sudut serang terhadap daya 

angkat sayap. 

 

1.3 Batasan Masalah 

Karena adanya keterbatasan waktu dan biaya maka permasalahan yang 

dibahas penulis dibatasi sebagai berikut: 

1. Pengujian dilakukan pada penampang 2D airfoil NACA 1408. 

2. Pengujian dilakukan dengan variasi sudut serang yaitu antara -3°, 0°, 3°, 

6°, 9°, 12°, 15°, 18°, 21°, 24o. 

3. Pengujian dilakukan dengan memodifikasi geometri leading edge yaitu 

menjadi tiga bentuk, yaitu bentuk standar, bentuk runcing, dan bentuk 

tumpul. 

4. Pengujian dilakukan menggunakan software Ansys R1 dengan kecepatan 

udara 20, 30, 40 m/s. 

 

1.4 Rumusan Masalah 

Berdasarkan uraian latar belakang masalah di atas, maka dapat disusun 

rumusan masalah penelitian ini adalah : 

karakteristik performa airfoil NACA 1408 terhadap 

perubahan bentuk leading edge dan variasi sudut serang dengan menggunakan 

Computational Fluid Dynamic (CFD)? . 
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1.5 Tujuan Penelitian 

1. Mengetahui coefficient of lift (Cl) dan coefficient of drag (Cd) airfoil 

NACA 1408 pada bentuk leading edge standar dan modifikasi. 

2. Mengetahui distribusi kecepatan dan tekanan yang terjadi pada airfoil 

NACA 1408 dengan bentuk leading edge standar dan modifikasi. 

 

1.6 Manfaat Penelitian 

Hasil penelitian ini diharapkan dapat memberikan manfaat sebagai 

berikut: 

4.1.1 Manfaat Teoritis 

1. Mengetahui performa airfoil NACA 1408 yang dapat digunakan sebagai 

sayap Unmanned Aerial Vehicle (UAV). 

2. Dapat digunakan sebagai rujukan dalam pengembangan perancangan 

UAV oleh tim UKRO KM UNP. 

4.1.2 Manfaat Praktis 

1. Mengaplikasikan software Ansys Fluent sebagai metode pengujian 

gaya lift dan gaya drag pada airfoil. 

2. Sebagai rujukan dan referensi pada perpustakaan Universitas Negeri 

Padang dan diharapkan dapat mendorong para peneliti untuk mengkaji 

hal sejenis secara lebih mendalam. 

3. Mengetahui karakteristik performa airfoil NACA 1408 terhadap 

perubahan bentuk leading edge dan variasi sudut serang dengan 

menggunakan Computational Fluid Dynamic (CFD).
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BAB II  

KAJIAN PUSTAKA 

2.1 Pesawat Terbang 

Pesawat terbang adalah setiap mesin (yang lebih ringan atau lebih berat 

dari udara) dirancang untuk didukung oleh udara secara aerodinamis 

(Karuskevich, M & Maslak, T, 2013). Dalam PP No. 32 Tahun 2021 tentang 

Penyelenggaraan Bidang Penerbangan, Pesawat terbang adalah pesawat udara 

yang lebih berat dari udara, bersayap tetap, dan dapat terbang dengan tenaga 

sendiri. 

Dari pengertian di atas dapat disimpulkan bahwa pesawat terbang 

adalah suatu mesin yang mampu melayang di udara menggunakan tenaga 

sendiri dengan memanfaatkan prinsip aerodinamika. Aerodinamika adalah 

ilmu tentang aliran relatif udara yang melewati suatu benda seperti pesawat 

terbang, kereta api, mobil, bangunan, dan lain-lain. Udara dalam pengertian 

umum adalah media gas yang mengalir bisa berupa udara, helium, atau gas lain 

tergantung situasi (A. Roy., 2012:6). 

2.1.1 Klasifikasi Pesawat Terbang  

Pesawat terbang dapat diklasifikasikan ke dalam beberapa jenis, yaitu: 

1. Berdasarkan fungsi dan penggunaannya yaitu pesawat komersial, 

pesawat militer, pesawat kargo, dan pesawat eksperimen. 

2. Berdasarkan  misinya yaitu pesawat terbang serba guna dan pesawat 

terbang khusus. 

3. Berdasarkan cara pengendaliannya pesawat terbang terbagi menjadi 

pesawat terbang ber-awak dan pesawat  terbang tanpa awak atau 

Unmanned Aerial Vehicle (UAV). 

4. Berdasarkan kecepatan terbang terbagi menjadi pesawat subsonik, 

transonik, supersonik, dan hipersonik. 

2.1.2 Prinsip Dasar Pesawat Terbang 

Pesawat terbang dapat terbang  (take off, cruise, dan landing) di udara 

memanfaatkan empat jenis gaya.  
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Gambar  1. Gaya yang Bekerja pada Pesawat Terbang 

1. Thrust ialah gaya yang dihasilkan mesin untuk mendorong pesawat 

sehingga pesawat bisa bergerak maju. 

2. Lift ialah gaya angkat yang dihasilkan karena adanya perbedaan tekanan 

pada penampang atas dan bawah sayap pesawat. 

3. Drag ialah gaya  hambat yang dihasilkan ketika pesawat menabrak 

aliran fluida (gas atau cairan) yang menyebabkan pesawat tertarik 

mundur. 

4. Weight ialah gaya yang menyebabkan pesawat tertarik ke bawah. Gaya 

weight ini disebabkan oleh beban pesawat itu sendiri. 

 

2.2 Unmanned Aerial Vehicle  

Unmanned Aerial Vehicle (UAV) adalah wahana berbasis 

elektromekanik dengan sistem kendali jarak jauh melalui sinyal radio. Sistem 

pengendalian wahana bisa dilakukan secara manual oleh pilot atau secara 

autonomous menggunakan komputer. Wahana di desain sedemikian rupa 

menerapkan hukum aerodinamika untuk memperoleh daya angkat sehingga 

mampu membawa barang atau muatan sesuai kebutuhan (Saroinsong et al., 

2018). 

Secara umum, Unmanned Aerial Vehicle (UAV) dikelompokkan ke 

dalam dua jenis, yaitu Fixed wings dan Multi-Copter (Boon et al., 2017). Fixed 

wings adalah tipe UAV yang mirip dengan pesawat terbang tradisional yang 

menghasilkan lift dari sayap dengan memanfaatkan aerodinamis aliran udara 

yang melewati penampang sayap. Sedangkan Multi-Copter merupakan tipe 
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UAV yang memiliki rotor lebih dari satu dan menghasilkan lift untuk terbang 

dari putaran baling-baling (Thamm et al., 2015). 

Fixed wings memiliki kelebihan yaitu (1) penerbangan lebih efisien; (2) 

mampu terbang dengan kecepatan tinggi; (3) mampu terbang lebih lama dan 

area yang lebih luas (Gundlach, 2012). Tetapi tipe ini juga memiliki 

kekurangan yaitu (1) untuk take off dan landing membutuhkan landasan pacu 

yang lebih luas dan panjang; (2) risiko kerusakan saat take off dan landing lebih 

besar apabila tidak dilakukan dengan benar; (3) untuk mendarat membutuhkan 

jalur udara yang cocok (Leomar et al., 2006). 

Multi-Copter memiliki kelebihan yaitu (1) mampu take off dan landing 

secara vertikal; (2) mampu take off dan landing di tempat yang sempit; 

(Thamm et al., 2015). Multi-Copter memiliki kekurangan yaitu dikarenakan 

memiliki lebih banyak rotor, menyebabkan Multi-Copter mampu terbang lebih 

singkat (Cai et al., 2014) 

 

2.3 Airfoil 

Airfoil adalah bentuk geometri penampang suatu benda yang di desain 

sedemikian rupa sehingga ketika dialiri udara akan menghasilkan gaya angkat 

(lift force) tinggi dan gaya hambat (drag force) rendah seperti pada sayap 

pesawat, baling-baling turbin dan lain-lain. Lift force ialah gaya angkat yang 

dihasilkan karena adanya perbedaan tekanan pada penampang atas dan bawah 

sayap pesawat. Sedangkan drag force ialah gaya  hambat yang dihasilkan 

ketika pesawat menabrak aliran fluida (gas atau cairan) yang menyebabkan 

pesawat tertarik mundur. Perbandingan gaya angkat dan gaya hambat 

(Lift/Drag) yang dihasilkan merupakan parameter utama untuk menentukan 

efisiensi dari airfoil . Oleh sebab 

itu, geometri airfoil dirancang dengan berbagai bentuk aerodinamis salah 

satunya adalah menyerupai tetesan air/ teardrop (gambar 2.). 
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Gambar  2. Bentuk Tetesan Air (Teardrop) 

Gaya angkat (lift force) airfoil merupakan gaya aerodinamika yang 

dihasilkan akibat aliran udara terbelah melewati penampang sayap yang 

berbentuk airfoil (Kewas et al., 2020). Geometri airfoil yang membentuk 

lengkungan pada penampang atas sayap pesawat lebih panjang daripada 

lengkungan penampang bawah sayap mengakibatkan adanya perbedaan 

kecepatan aliran fluida. Gaya angkat pada sayap pesawat dapat dihitung 

menggunakan persamaan berikut 1. (Dole, E et al., 2017): 

 

 
 ..........(1) 

Dimana:  

Fl : Gaya lift (N) 

 : Massa jenis fluida (kg/m3) 

A : Luas penampang benda (m2) 

v  : Kecepatan aliran fluida (m/s) 

Cl : Coefficient of lift  

Gambar  3. Lift dan Drag 
(Sumber: Triet, N. M., Viet, N. N., & Thang, P.M., 2015) 

Gaya hambat (drag force) airfoil ialah gaya  hambat yang dihasilkan 

ketika pesawat menabrak aliran fluida (gas atau cairan) yang menyebabkan 
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pesawat tertarik mundur seperti pada gambar 3. Gaya hambat dirumuskan pada 

persamaan berikut 2. (Dole, E et al., 2017):  

 

 
 ..........(2) 

Dimana: 

Fd : Gaya drag (N) 

 : Massa jenis fluida (kg/m3) 

A : Luas penampang benda (m2) 

v  : Kecepatan aliran fluida (m/s) 

Cd : Coefficient of drag  

 

2.3.1 Bagian-Bagian Airfoil  

Gambar  4. Bagian-bagian Airfoil 
(Sumber: Dole, 2017) 

1) Leading edge ialah kepala sebuah airfoil sebab terletak paling depan. 

2) Trailing edge ialah ekor sebuah airfoil sebab terletak di bagian paling 

belakang. 

3) Chamber line ialah garis yang membelah airfoil sama besar antara 

permukaan bawah dan atas. 

4) Chord line ialah garis lurus penghubung kepala (leading edge) dan ekor 

(trailing edge) airfoil. 

5) Chord ialah jarak antara kepala (leading edge) dan ekor (trailing edge) 

airfoil. 
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6) Maximum chamber jarak maksimum antara chord line dengan mean 

chamber line. Posisi maximum chamber biasa ditentukan dengan 

persentase chord diukur dari kepala airfoil (leading edge). 

7) Maximum thickness ialah jarak maksimum antara permukaan bawah 

dan atas airfoil. Thickness diukur tegak lurus terhadap chord line. 

2.3.2 Jenis-Jenis Airfoil 

Berdasarkan Coefficient of lift dan Coefficient of drag yang 

dihasilkan, airfoil dikelompokkan menjadi dua, yaitu airfoil Coefficient of 

lift dan drag tinggi dan airfoil Coefficient of lift dan drag rendah. 

Airfoil yang memiliki Coefficient of lift dan drag tinggi ini biasa 

digunakan pada pesawat dengan beban besar dan membutuhkan daya angkat 

yang besar dan tidak membutuhkan kecepatan yang tinggi seperti pesawat 

kargo. Sedangkan airfoil yang memiliki Coefficient of lift dan drag rendah 

biasa digunakan pada pesawat dengan beban besar dan membutuhkan daya 

angkat yang besar dan tidak membutuhkan kecepatan yang tinggi seperti 

pesawat tempur, pesawat olahraga, dan Unmanned Aerial Vehicle (UAV). 

Berikut ini beberapa jenis airfoil yang memiliki bentuk-bentuk terkemuka, 

antara lain: 

1. Selig Airfoil 

Selig airfoil memiliki karakteristik koefisien drag dan lift tinggi 

sehingga cocok untuk pesawat kargo yang harus mengangkat beban 

berat (Anand et al., 2017; Singh et al., 2015). 

2. Gottingen Airfoil 

Gottingen airfoil merupakan airfoil karya Gottingen. Contoh dari 

airfoil ini adalah GOE 501 dan GOE 497 (Herdiana & Rasyadi, 2018). 

3. FX Wortmann Airfoil 

FX63-120 merupakan airfoil yang dirancang oleh Dr. Wortmann, arti 

dari penamaan airfoil adalah FX melambangkan inisial nama lengkap 

Dr. Franz Xaver Wortmann, 63 ialah tahun airfoil dibuat, 120 ialah 10 

kali ketebalan maksimum dalam persen (Herdiana & Rasyadi, 2018).  
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4. NACA airfoil 

NACA airfoil ialah geometri airfoil yang dikembangkan oleh 

National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) dengan 

memperhitungkan pengaruh kelengkungan surface airfoil dan penyebaran 

ketebalan (thickness) serta pemakaian nilai Reynold number tertentu dalam 

pengujiannya (M. F. Hidayat, 2016). Airfoil memiliki koefisien drag dan lift 

yang rendah dibandingkan jenis airfoil yang lain sehingga cocok untuk 

pesawat yang membutuhkan kecepatan tinggi dan beban tidak terlalu berat 

(Singh et al., 2015).  

Berdasarkan kode penamaannya, NACA airfoil terbagi menjadi enam 

jenis antara lain sebagai berikut: 

1. NACA seri empat digit  

NACA airfoil empat digit memiliki arti angka pertama ialah perseratus 

maximum chamber terhadap chord. Angka kedua ialah persepuluh 

maximum chamber terhadap chord dari kepala airfoil (leading edge). 

Dua angka terakhir menunjukkan persen ketebalan airfoil terhadap 

chord. Contohnya NACA 0010 yang memiliki ketebalan maksimum 

10% pada 30% chord dengan maxsimum chamber 0%. 

Gambar  5. Geometri NACA 0010 

2. NACA seri lima digit 

Penomoran NACA seri lima digit berbeda dengan seri empat. NACA 

airfoil lima digit memiliki arti angka pertama dikali 3/20 menunjukkan 

nilai koefisien lift. Dua angka berikutnya dikali ½ adalah posisi 

maximum chamber terhadap chord. Dua angka terakhir ialah 

seperseratus ketebalan (thickness) terhadap chord. NACA seri lima 

digit memiliki Cl maksimum 0.1 sampai 0.2 lebih besar daripada 

NACA seri empat digit. Contohnya NACA 23012 yang memiliki 

ketebalan maksimum 12%, dengan koefisien angkat Cl (0,3), dan 

maximum chamber 15% dari leading edge. 
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Gambar  6. Geometri NACA 23012 

3. NACA seri enam digit 

Seri enam didesain menghasilkan aliran laminar lebih baik daripada seri 

empat dan lima digit. Misalnya NACA 651-212, a=0.6, angka pertama 

(6) menunjukkan seri airfoil. Angka kedua (5) menunjukkan titik 

tekanan minimum sepersepuluh chord yaitu 0.5 c. Angka ketiga (1) 

menunjukkan range drag minimum yaitu 0.1 di atas dan di bawah Cl 

design yaitu 2 (dari angka pertama setelah tanda hubung). Dua angka 

terakhir (12) menunjukkan thickness dalam persen terhadap chord yaitu 

0.12. Dan a=0.6 menyatakan persen chord airfoil dengan persebaran 

tekanannya seragam, pada contoh yaitu 60% chord. 

Gambar  7. Geometri NACA 651-212 

4. NACA seri tujuh digit 

NACA 747A315, angka 7 menandakan seri airfoil. Angka 4 

menunjukkan posisi tekanan minimum di permukaan atas dalam 

sepersepuluh yaitu 0.4 c. Angka 7 digit ketiga menunjukkan lokasi 

tekanan minimum di surface bagian bawah airfoil dalam sepersepuluh 

yaitu 0.7 c. Huruf A menunjukkan format persebaran ketebalan dan 

mean line sesuai standardisasi NACA seri awal. Angka 3 digit kelima 

menunjukkan nilai Cl desain dalam sepersepuluh yaitu 0.3, dan dua 

angka terakhir menunjukkan nilai ketebalan maksimum dalam persen 

terhadap chord yaitu 15% atau 0.15. 

Gambar  8. Geometri NACA 747A315 
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5. NACA seri delapan digit 

Airfoil NACA seri delapan digit dirancang khusus pesawat 

berkecepatan supercritical. Arti angka pada penamaan ini tidak jauh 

berbeda dengan seri 7, hanya berbeda di bagian angka depan 

menunjukkan seri airfoil. Contoh NACA 835A216 merupakan airfoil 

yang memiliki posisi tekanan minimum penampang atas pada 0.3c, 

tekanan minimum penampang bawah 0.5c, Cl desain 2 dengan 

ketebalan (thickness) maksimum 0.16c. 

6. NACA seri satu (seri 16) 

NACA seri 1 memiliki lima digit angka. Contohnya NACA 16-012. 

Angka pertama ialah seri airfoil. angka kedua adalah sepersepuluh 

lokasi tekanan minimum terhadap chord. Angka setelah tanda hubung 

yaitu angka pertama ialah sepersepuluh desain Cl dan dua digit angka 

terakhir adalah persen maximum thickness terhadap chord. 

Gambar  9. Geometri NACA 16-012 

2.3.3 Dinamika Aliran Fluida pada Airfoil 

1. Sudut serang  

Sudut serang atau Angle of Attack (AoA)  merupakan sudut yang 

terbentuk antara garis chord dan arah datang aliran udara (relative wind) 

yang  (Dole, E et al., 2017).  

Gambar  10. Angle of Attack (AoA) 
(Sumber: aviationchief.com, 2018) 

Sudut serang mutlak ialah besar sudut ketika keadaan zero angle lift. 

Sedangkan sudut kritis ialah sudut serang yang menghasilkan gaya 
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angkat mendekati maksimum sebelum mengalami stall (Ramadika & 

Permatasari, 2018). Stall adalah peristiwa ketika airfoil kehilangan gaya 

angkat akibat sudut serang melewati sudut kritis sehingga udara 

mengalir tidak secara laminar dan gaya hambat meningkat (Dole, E et 

al., 2017). 

Gambar  11. Fenomena Stall 
(Sumber: Al Fariz, M. R., Priangkoso, T., & Darmono, D., 2020) 

Perubahan Sudut serang atau angle of attack menyebabkan peningkatan 

lift, drag, Coefficient of lift, dan Coefficient of drag. Namun pada grafik 

drag dan Coefficient of drag terlihat terjadi penurunan setelah melewati 

sudut 15° (Kashid et al., 2020). 

2. Kecepatan aliran udara 

Kecepatan aliran udara berhubungan dengan tekanan udara. Tekanan 

udara selalu berbanding terbalik dengan kecepatan udara. Tekanan 

udara tinggi kecepatan udara rendah atau sebaliknya. Prinsip dasar inilah 

yang digunakan pada sayap pesawat. Gaya angkat sayap pesawat 

terbentuk karena kecepatan aliran udara pada penampang atas sayap 

pesawat lebih besar daripada di bawah sayap pesawat. Perbedaan 

kecepatan ini menyebabkan tekanan di atas sayap lebih kecil dari 

tekanan di bawah sayap sehingga sayap terdorong ke atas (Dole, E et al., 

2017). 

Gambar  12. Perbedaan Tekanan pada Sayap Pesawat 
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3. Karakteris aliran  

Geometri airfoil dirancang sedemikian rupa untuk menghasilkan aliran 

laminar. Jenis aliran yang mengalir melewati geometri airfoil perlu 

diketahui, termasuk ke dalam aliran laminar atau turbulen.  

 
(a) 

(b)
Gambar  13. Laminar (a) dan Turbulen (b) 

Secara teori untuk memprediksi jenis aliran digunakan perhitungan 

menggunakan persamaan bilangan Reynold (Putra, 2021). 

4. Bilangan Reynold 

Seiring dengan pesatnya perkembangan Unmanned Aerial Vehicle 

(UAV), penggunaan bilangan Reynold yang rendah juga sering 

dilakukan terkhusus pada pengujian wahana udara mini, turbin angin 

blades dan UAV. Pada bilangan Reynold rendah berlaku gaya angkat 

maksimum dan sudut stall lebih rendah dari kondisi aliran bilangan 

Reynold tinggi (Genç, 2012). 

Bilangan Reynold dapat di tentukan menggunakan Persamaan 3. berikut 

(Anderson, 2011): 

  ..........(3) 

Dimana: 

Re : Bilangan Reynold 

 : massa jenis udara (kg/m3) 

v : kecepatan aliran udara (m/s) 

 : viskositas udara (Ns/m2) 
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x : panjang karakteristik geometri yang dilalui aliran (m) 

Angka bilangan Reynold sangat dipengaruhi oleh jenis geometri yang 

dilalui aliran fluida. Berikut ini tabel jenis aliran fluida berdasarkan 

angka bilangan Reynold: 

Tabel 1. Bilangan Reynold dan Jenis Aliran Fluida 

Bilangan Reynold (Re) Jenis Aliran fluida 

Re<2300 laminar 

 transisi 

Re>4000 turbulen 

Sedangkan berdasarkan kecepatan alirannya, maka aliran fluida dapat 

dikategorikan kurang 5 x 105 termasuk aliran laminar dan lebih dari 5 x 

105 termasuk aliran turbulen (Indriawan, 2020). 

 

2.4 Computational Fluid Dynamics 

Computational Fluid Dynamics (CFD) merupakan simulasi yang 

menggunakan penerapan komputer untuk menghasilkan prediksi kuantitatif 

dan kualitatif atau analisis perilaku aliran fluida. Analisis aliran fluida dengan 

CFD didasarkan pada hukum konservasi seperti konservasi massa, momentum 

dan energi yang ketika diterapkan secara benar akan menghasilkan hasil yang 

akurat untuk simulasi fisika aliran dan studi parametrik yang praktis (Ejeh et 

al., 2019). Metode CFD banyak digunakan selain lebih mudah juga lebih murah 

dalam proses pengujian (Ardany et al., 2021). 

Simulasi CFD menerapkan dua pendekatan dominan yaitu metode  

finite difference dan metode finite element. Kedua metode ini merupakan 

metode untuk menyelesaikan permasalahan analitik pada persamaan 

diferensial parsial. Perbedaan kedua metode ini terletak pada proses 

pendiskritan, metode finite difference membagi domain variabel berhingga 

dalam bentuk persegi, sedangkan metode finite element membagi domain tidak 

harus bentuk persegi (Sri et al., 2018). Dalam perumusan elemen atau volume 

terbatas, persamaan-persamaan aliran diselesaikan dalam elemen grid kecil 

yang membentuk seluruh domain aliran spasial dengan kondisi yang cocok 
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antara elemen yang kemudian mengarah pada persamaan aljabar sistematis 

yang dapat diselesaikan secara numerik (Jameson & Fatica, 2015).  

Persamaan diferensial ditransformasikan kedalam persamaan linier 

dengan membagi domain perhitungan membentuk daerah-daerah kecil (volume 

control) dan titik tengah nodal akan mewakili sifat daerah tersebut (Gambar 

14.) (Karudin, 2020). Proses Metode simulasi CFD menggunakan hukum gerak 

hukum Newton kedua yang dikombinasikan dengan hukum Stoke, 

menghasilkan tiga persamaan momentum untuk kecepatan ke arah xj (j = 1, 2, 

3). Selain itu metode CFD menggunakan persamaan RANS dalam 

memperhitungkan nilai bilangan Reynold untuk menentukan aliran fluida 

laminar atau turbulen. Dalam memperhitungkan persamaan RANS dan 

Reynold, dibutuhkan parameter input seperti laju aliran, suhu, massa jenis, 

viskositas, dan panjang aliran yang melalui objek (Date., 2005). 

Gambar  14. Daerah pembagi domain (2D) 
(Sumber: Karudin, 2020) 

 
2.5 Penelitian yang Relevan 

2.1.1 Penelitian yang dilakukan oleh  yang berjudul 

Numerical and Experimental Investigations of Lift and Drag Performances 

of NACA 0015 Wind Turbine Airfoil  Hasil penelitian ini menunjukkan 

bahwa hasil simulasi menggunakan CFD Ansys Fluent dan Eksperimental 

menggunakan terowongan angin memberikan hasil mendekati sama.  

2.1.2 Penelitian yang dilakukan oleh (Kashid et al., 2020) Analysis 

of Drag and Lift Forces with Different Angel od Attacks on Airfoil Used in 

Aircraft Wings perbedaan 

performa airfoil dipengaruhi oleh bentuk airfoil dan sudut serang yang 

digunakan. Peningkatan sudut serang berbanding lurus dengan peningkatan 

lift dan drag sampai dengan batas sudut kritis airfoil. 
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2.1.3 Penelitian yang dilakukan oleh (Paturu et al., 2017) Numrical 

Analysis of Flow Over NACA 0012 at Fixed Mach Number, Using 

Computational Fluid Dynamics . Hasil penelitian ini menunjukkan 

perubahan sudut serang pada NACA 0012 menyebabkan perubahan pada 

koefisien lift dan koefisien drag yang dihasilkan. Pada penelitian ini juga 

memperlihatkan kontur tekanan yang terjadi pada airfoil. 

2.1.4 Penelitian yang dilakukan oleh (Abed et al., 2021) Geometry 

Modification Effect on the Aerodynamic Characteristics od NACA 0015 

Using CFD menunjukkan bahwa memodifikasi 

geometri airfoil NACA 0015 memberikan efek pada karakteristik 

aerodinamisnya di AoA (0, 6, 12, 14, dan 18) coefficient of lift meningkat 

seiring dengan meningkatnya AoA. Terjadi peningkatan coefficient of lift 

pada NACA 0015 Multi elemen. 

2.1.5 Penelitian yang dilakukan oleh (Ardany et al., 2021) Lift 

Force of Airfoil (NACA 0012, NACA 4612, NACA 6612) with Variation of 

  Hasil 

penelitian ini menunjukkan bahwa pengaruh sudut serang pada airfoil NACA 

untuk chamber yang berbeda adalah bahwa semakin besar sudut serang 

semakin besar daya angkat yang dihasilkan, namun setelah melewati sudut 

kritis, akan terjadi penurunan  gaya angkat. Selain itu peningkatan laju aliran 

juga dapat meningkatkan gaya angkat dari airfoil. 

2.1.6 Penelitian yang dilakukan oleh (KAN et al., 2020) yang berjudul 

Aerodynamic Characteristics of Morphing Wing with Flexible Leading 

Edge . Hasil penelitian ini menunjukkan bahwa bentuk fleksibel dari leading 

edge airfoil memberikan hasil Cl lebih tinggi dari pada airfoil standar  

terutama mendekati sudut kritis airfoil. Perbandingan Cl dan Cd juga 

menunjukkan hasil airfoil bentuk fleksibel leading edge lebih tinggi daripada 

airfoil standar. 

2.1.7 Penelitian yang dilakukan oleh (Aftab & Ahmad, 2014) NACA 

4415 Wing Modification Using Tubercles  A Numerical Analysis

penelitian ini menunjukkan modifikasi pada NACA 4415 pada bagian leading 
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edge memberikan peningkatan lift force dan dapat menunda terjadinya stall 

pada pengujian peningkatan sudut serang airfoil.



 

62 

BAB V  

SIMPULAN DAN SARAN 

5.1 Kesimpulan 

Dari hasil penelitian dan analisis tentang pengaruh modifikasi 

geometri dan variasi Angle of Attack (AoA) terhadap performa airfoil 

NACA 1408 menggunakan Computational Fluid Dynamic (CFD), 

diperoleh kesimpulan sebagai berikut: 

1. Airfoil NACA 1408 standar dan modifikasi I memiliki performa 

terbaik pada Angle of Attack (AoA) 6°. Airfoil NACA 1408 

modifikasi II memiliki performa terbaik pada Angle of Attack (AoA) 

6°.  

2. Distribusi kecepatan dan tekanan yang baik pada airfoil NACA 1408 

standar terjadi berkisar pada Angle of Attack 0° s/d 12°. Pada airfoil 

modifikasi terjadi berkisar pada Angle of Attack 0° s/d 9°. 

 

5.2 Saran 

Penelitian ini hanya dilakukan menggunakan metode perhitungan 

numerik menggunakan Computational Fluid Dynamic (CFD). Oleh 

karena itu, untuk penelitian berikutnya dapat melakukan pengujian 

menggunakan metode eksperimen sehingga diperoleh data perbandingan 

antara hasil pengujian menggunakan simulasi dan eksperimen.
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