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ABSTRAK

STUDI NUMERIK PENGARUH PENAMBAHAN RECTANGULAR BUMP
TERHADAP KARAKTERISTIK AERODINAMIKA PADA AIRFOIL NACA

0012
Nama Mahasiswa / NRP : Fajrul Falah /5007201133
Departemen : Teknik Mesin FT-IRS ITS
Dosen Pembimbing : Prof. Dr. Ing. Ir. Herman Sasongko

Abstrak

Airfoil adalah bentuk aerodinamika yang menghasilkan gaya lift dan
meminimalkan gaya hambat (drag force). Drag force dapat mengurangi gaya angkat,
menyebabkan separasi aliran, dan stall pada sudut serang tertentu. Untuk mencegabh ini,
aliran harus memiliki momentum yang cukup untuk mengikuti kontur airfoil, dengan
aliran turbulen memperlambat separasi karena momentumnya yang kuat. Penelitian ini
bertujuan mengubah aliran menjadi turbulen segera setelah no slip condition pada leading
edge.

Penelitian dilakukan secara numerik menggunakan airfoil NACA 0012 dengan
chord panjang 250 mm yang diberi bump berbentuk rectangular pada area favorable
pressure gradient. Variasi dilakukan pada peletakan bump yang dianotasikan sebagai B/C
atau titik peletakan bump terhadap chord: 25%, 50%, dan 75% sebelum maximum
thickness. Selain itu, variasi juga dilakukan dengan angle of attack (AOA) 0°, 4°, 8°, dan
12°. Penelitian ini menggunakan Reynold’s Number 6x106dan streamline velocity 52
m/s. Analisa dilakukan dalam 2-D menggunakan software ANSY'S Fluent.

Hasil penelitian menunjukkan bahwa penambahan rectangular bump pada airfoil
menimbulkan bubble separation. Pada AOA rendah, bubble tetap melekat pada
permukaan airfoil, menunda separasi, sementara pada AOA tinggi, airfoil lebih rentan
terhadap separasi cepat, menyebabkan stall. Penempatan bump yang efektif untuk
menghasilkan bubble adalah pada B/C = 0,15, diikuti oleh B/C = 0,225, dan B/C = 0,075.
Penempatan bump yang terlalu awal atau terlambat tidak efektif. Namun, bubble yang
terbentuk belum mampu meningkatkan performa airfoil secara signifikan, ditandai
dengan rasio CI/Cd yang masih lebih rendah dibandingkan dengan airfoil polos.

Kata kunci: Airfoil NACA 0012, Bump, Turbulen, Studi Numerik

XV



Halaman ini sengaja dikosongkan

XVi



ABSTRACT

NUMERICAL STUDY OF THE EFFECT OF ADDING RECTANGULAR BUMP
ON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF NACA 0012 AIRFOIL

Student Name / NRP : Fajrul Falah /5007201133
Department : Teknik Mesin FT-IRS ITS

Advisor : Prof. Dr. Ing. Ir. Herman Sasongko
Abstract

An airfoil is an aerodynamic shape that generates lift force and minimizes drag
force. Drag forces can reduce lift, cause flow separation, and stall at certain angles of
attack. To prevent this, the flow must have enough momentum to follow the contours of
the airfoil, with turbulent flow slowing down the separation due to its strong momentum.
This study aims to convert the flow to turbulent immediately after the no slip condition
at the leading edge. .

The research was conducted numerically using NACA 0012 airfoil with a chord
length of 250 mm which was given a rectangular bump in the favorable pressure gradient
area. Variations were made on the placement of the bump which is annotated as B/C or
the point of bump placement against the chord: 25%, 50%, and 75% before maximum
thickness. In addition, variations were also made with angle of attack (AOA) of 0°, 4°,
8°, and 12°. This study used Reynold's Number 6x1076 and streamline velocity 52 m/s.
The analysis was conducted in 2-D using ANSYS Fluent software.

The results show that the addition of rectangular bump to the airfoil causes bubble
separation. At low AOA, the bubble remains attached to the airfoil surface, delaying
separation, while at high AOA, the airfoil is more prone to rapid separation, causing stall.
The effective bump placement to generate bubbles is at B/C = 0.15, followed by B/C =
0.225, and B/C = 0.075. Bump placement that is too early or too late is not effective.
However, the bubbles formed have not been able to significantly improve the airfoil
performance, characterized by a CI/Cd ratio that is still lower than that of the plain airfoil.

Keywords: NACA 0012 Airfoil, Bump, Turbulent, Numerical Study
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1.1  Latar Belakang

Indonesia, sebagai negara dengan populasi yang besar dan pertumbuhan ekonomi
yang pesat, dihadapi dengan tantangan yang kompleks terkait energi. Indonesia sendiri
saat ini masih bergantung pada energi tidak terbarukan (fossil). Pada tahun 2022,
konsumsi energi final didominasi oleh batubara sebesar 26%, diikuti oleh BBM sebesar
23%, dan biodiesel sebesar 19% [1]. Dalam konteks global yang semakin memperhatikan
isu lingkungan, Indonesia dituntut untuk segera melakukan transisi energi menuju sumber
daya yang lebih berkelanjutan dan ramah lingkungan. Kesadaran akan dampak
lingkungan yang dapat terjadi serta semakin menipisnya energi fossil mendorong manusia
untuk berinovasi menciptakan teknologi yang lebih efisien. Dalam ranah mekanika fluida,
khususnya gaya drag dan gaya lift, menjadi dua hal yang dapat diupayakan untuk
meningkatkan efisiensi penggunaan energi. Boundary layer, sebagai lapisan udara yang
langsung berinteraksi dengan permukaan, memainkan peran penting dalam menghasilkan
gaya drag dan gaya lift yang memengaruhi performa sistem energi tersebut.

Boundary layer merupakan lapisan yang sangat tipis pada permukaan suatu benda,
dimana aliran fluida yang mendekati permukaan tersebut mengalami pengaruh dari
gesekan dengan permukaan. Daerah yang dinamakan boundary layer dimulai dari daerah
di mana aliran menempel langsung pada permukaan objek dan berakhir pada daerah di
mana kecepatan aliran mendekati kecepatan freestream. Boundary layer dibagi menjadi
dua daerah, yaitu daerah viscous dan daerah inviscid. Daerah viscous adalah daerah yang
paling dekat dengan permukaan dan fluida masih dipengaruhi oleh viskositas fluida dan
gaya gesek permukaan. Sedangkan, daerah inviscid adalah daerah yang terletak lebih jauh
dari permukaan, di mana efek viskositas sangat kecil dan dapat diabaikan. Penelitian
tentang boundary layer bertujuan untuk dapat mengurangi dampak negatif dari aliran
fluida, seperti gaya gesek dan gaya drag. Modifikasi pada boundary layer akan
memungkinkan untuk mengurangi hambatan dan mengoptimalisasi aliran fluida.

Wani et al., (2023) melakukan riset dan analisis airfoil NACA 0012 yang
dimodifikasi dengan circular dent (lekukan) pada permukaan atas. Analisa dilakukan
dengan menggunakan perangkat lunak CFD dan ANSYS Fluent untuk mengevaluasi
koefisien drag dan lift airfoil. Hasil penelitian ini menunjukan bahwa penambahan dent
(lekukan) memengaruhi performa airfoil, hal ini ditandai dengan adanya penurunan lift
dan peningkatan drag.

Penelitian lainnya oleh Azmi, (2017) dilakukan dengan menambahkan vortex
generator pada airfoil NASA LS-0417. Parameter yang divariasikan dalam penelitian ini
adalah ketinggian vortex generator dan jarak penempatan vortex generator dari leading
edge. Hasil yang didapatkan pada penelitian ini adalah penambahan vortex generator
dapat menunda terjadinya separasi pada airfoil NASA LS-0417 dengan jarak yang
optimal untuk menunda separasi adalah 0,3 dan ketinggian vortex generator yang optimal
untuk menunda separasi adalah 1 mm. Pada variasi jarak 0,3 dan ketinggian 1 mm



menunjukan bahwa vortex generator mengalami peningkatan performas sebesar 14%
pada nilai cl/cd.

Liu et al., (2020) melakukan riset terkait efek dari penggunaan surface groove
terhadap performa aerodinamika pada NACA 4415. Metode yang digunakan adalah
metode numerik dengan menggunakan bantuan software Ansys Fluent untuk mengetahui
efek groove terhadap rasio drag dan lift. Penelitian dilakukan dengan menggunakan
variasi groove dan peletakannya pada airfoil. Hasil penelitian menunjukan bahwa dengan
geometri dan posisi groove yang optimal dapat meningkatkan rasio drag dan lift.

Nithya & Dineshkumar, (2013) melakukan penelitian pada airfoil yang
ditambahkan bump dengan beberapa variasi peletakan. Penelitian ini menggunakan
metode numerik dengan membandingkan gaya lift dan drag yang terjadi pada airfoil polos
dan airfoil dengan variasi bump. Hasil penelitian menunjukan bahwa penambahan bump
sangat berdampak pada naiknya gaya lift dan stall angle.

Saraf et al., (2017) melakukan penelitian pada airfoil NACA 0012 yang telah
ditambahkan dimple. Analisis dilakukan menggunakan metode komputasi fluida (CFD),
dengan mengeksplorasi beberapa letak dimple yang berbeda. Hasil penelitian ini
menunjukan bahwa penempatan dimple pada 75% dari panjang chord secara signifikan
meningkatkan koefisien angkat (Cl) sebesar 7% dan menurunkan koefisien drag sebesar
3%.

Antonio et al., (2018) melakukan penelitian airfoil NACA 0012 pada wind tunnel
dengan cara eksperimen untuk mendapatkan karakteristik drag, lift, dan coefficient of
pressure dengan angle of attack yang berbeda. Hasil eksperimen menunjukan bahwa nilai
lift dan drag akan meningkatkan seiring dengan penambahan angle of attack, sedangkan
untuk coefficient of pressure mengalami perbedaan tekanan yang lebih signifikan

Berdasarkan studi sebelumnya yang telah dilakukan terkait boundary layer
manipulation, design dari suatu airfoil terbukti dapat mempengaruhi karakteristik
aerodinamika dan pola aliran fluida di sekitarnya. Diharapkan dengan penelitian ini,
dimana dilakukan penambahan bump berbentuk rectangular dengan variasi peletakan
berbeda dapat menghasilkan penambahan informasi terkait modifikasi boundary layer
yang optimal untuk dapat mereduksi gaya drag dan meningkatkan efisiensi aerodinamis
pada airfoil. Penelitian ini dilakukan secara numerik menggunakan metode
Computational Fluid Dynamics (CFD) untuk dapat melihat fenomena fluida yang terjadi
pada airfoil yang telah ditambahankan bump.

1.2 Rumusan Masalah

Boundary layer control merupakan teknik yang biasa digunakan untuk
memodifikasi aliran fluida yang berada di sekitar airfoil. Salah satu tujuan boundary layer
manipulation ini adalah untuk meningkatkan performa aerodinamika airfoil, seperti
meningkatkan lift dan mengurangi drag. Salah satu metode yang biasa digunakan dalam
boundary layer manipulation adalah dengan menambahkan bump pada permukaan
airfoil.



Berdasarkan studi yang dilakukan oleh Nithya & Dineshkumar pada tahun 2013
serta berbagai jurnal acuan terkait, penambahan suatu bump pada permukaan airfoil dapat
memengaruhi karakteristik aerodinamika yang dimiliki oleh airfoil. Penelitian ini
dilakukan dengan simulasi menggunakan metode komputasi fluida (CFD). Modifikasi
yang dilakukan pada penelitian ini adalah dengan menambahkan bump berbentuk persegi
pada airfoil di beberapa variasi titik dan dilakukan analisis terhadap beberapa variasi
angle of attack untuk memperlihatkan fenomena aliran yang terjadi.

Fenomena penambahan bump pada permukaan airfoil diharapkan dapat
menghasilkan bubble separation yang diharapkan dapat menambah momentum aliran
ketika melewati airfoil. Penambahan momentum terjadi akibat aliran dipercepat
pemintasannya dari laminar menuju turbulen karena aliran turbulen memiliki momentum
yang kuat dan diharapkan dapat menunda terjadinya separasi sehingga profil momentum
dekat kontur menjadi lebih kuat. Tertunda nya separasi maka gaya lift dapat dioptimasi
karena dengan tertundanya separasi aliran menyebabkan aliran tetap lebih lama di dekat
permukaan airfoil. Hal ini meningkatkan distribusi tekanan di sekitar airfoil sehingga
dapat meningkatkan gaya lift. Dengan begitu dibutuhkan pengetahuan tambahan terkait
fenomena aliran yang terjadi apabila dilakukan penambahan bump pada airfoil serta
dampaknya terhadap karakteristik aerodinamika airfoil.

1.3  Batasan Masalah

Batasan masalah yang digunakan pada penelitian ini adalah sebagai berikut:
Airfoil yang digunakan pada penelitian ini adalah NACA 0012 symetrical.
Analisa boundary layer dilakukan dengan model 2 dimensi.
Bilangan Reynolds yang digunakan 6 x 10°.
Pada penelitian ini menggunakan variasi angle of attack 0°,4°, 8°, dan 12°.
No heat transfer

ok e

1.4 Tujuan Penelitian

Adapun tujuan yang ingin dicapai dari penelitian tugas akhir ini adalah untuk
mengetahui pengaruh peletakan bump di daerah favorable pressure gradient pada Airfoil
NACA symetrical terhadap karakteristik aerodinamika pada airfoil dengan variasi letak
bump dengan angle of attack.
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2.1  Airfoil

Airfoil adalah suatu bentuk geometri yang bergerak melalui fluida yang dapat
menghasilkan gaya lift lebih besar daripada gaya drag. Berdasarkan bentuknya, airfoil
dibagi menjadi dua jenis, yaitu airfoil simetris dan airfoil asimetris. Bentuk geometri
airfoil menciptakan perbedaan tekanan antara bagian atas dan bawah ketika ketika terkena
aliran udara. Pada airfoil terdapat bagian-bagian sebagai berikut:

Thickness

Mean camber line
Leading edge Tralling odge

N —— — —
e ———
o ——

Chord line

Chord ¢ |

Gambar 2. 1 Bagian-Bagian Airfoil

1. Leading Edge : Bagian depan dari airfoil

2. Trailing Edge : Bagian belakang dari airfoil

3. Thickness : Ketebalan airfoil

4. Chord : Panjang airfoil dari bagian depan sampai belakang
5. Mean Camber Line : Garis yang membagi sama besar antara upper

surface dan lowe surface

2.2  Dragand Lift

Drag atau gaya hambat adalah gaya yang dihasilkan ketika aliran fluida mengenai
objek dan bekerja searah dengan arah datangnya aliran. Sementara itu, lift atau gaya
angkat adalah gaya yang dihasilkan ketika aliran fluida mengenai objek dan bekerja ke
arah normal atau tegak lurus dari arah datangnya aliran.

Lift

o

L _\' —

e * Drag

Angle of attack ==

Gambar 2. 2 Diagram Drag dan Lift
Drag menjadi parameter yang sebaiknya dihindari pada struktur yang
memperhatikan aerodinamika karena meningkatkan kebutuhan energi dan menurunkan
efisiensi sistem. Meskipun demikian, tidak semua drag dianggap sebagai suatu hambatan,



pada beberapa penerapan, drag bahkan digunakan sebagai faktor utama untuk
menggerakan sistem, seperti pada turbin pelton. Namun, dalam konteks airfoil, drag
dianggap sebagai aspek yang tidak diinginkan. Koefisien drag didefinisikan sebagai
bilangan tanpa dimensi yang dapat diwakili oleh persamaan matematis berikut:

1 27T
Cp = E,f C,(0) cos(6)do
0

Perbedaan kecepatan fluida yang mengalir pada upper surface dan lower surface
pada airfoil menyebabkan perbedaan tekanan yang dapat menimbulkan terjadinya lift
pada airfoil. Koefisien lift didefinisikan sebagai bilangan tanpa dimensi yang dapat
diwakili oleh persamaan matematis berikut:

F
CL= L

%pUc?ocs

2.3  Boundary Layer

Boundary layer merupakan lapisan tipis yang terdapat di permukaan suatu objek
yang sedang bergerak melintasi fluida. Lapisan ini terbentuk akibat ada nya fluida yang
berinteraksi dengan permukaan objek yang bergerak. Boundary layer memiliki ketebalan
yang bervariasi bergantung pada beberapa faktor, seperti kecepatan aliran, viskositas
fluida, dan kekasaran permukaan. Berdasarkan nilai dari bilangan Reynolds, boundary
layer dapat dibedakan menjadi dua jenis, yaitu boundary layer laminar dan boundary
layer turbulen.

. f
Laminar | | Turbulent
Transition

Gambar 2. 3 Boundary Layer pada Permukaan Datar Pritchard & Leylegian, (2011)

Gambar di atas menunjukan suatu pengembangan boundary layer sepanjang
permukaan pelat datar. Pada daerah tersebut, terjadi dua bentuk aliran. Awalnya adalah
laminar dimana kondisi ini umumnya memiliki ketebalan yang tipis dan aliran fluida
bergerak secara berlapis-lapis. Kemudian, terjadi suatu transisi aliran yang akhirnya
berubah menjadi turbulen.

2.3.1. Boundary Layer Manipulation

Boundary layer akan terbentuk apabila aliran viscous melewati suatu objek
padatan. Hal ini menyebabkan terjadinya gaya drag pada objek yang dilewati aliran
tersebut. Satu hal penting yang harus diperhatikan jika ingin mendapatkan performa yang
maksimal dari kerja objek yang bergerak dalam fluida adalah dengan mengontrol
boundary layer atau sering disebut boundary layer manipulation. Tujuan dilakukannya



boundary layer manipulation adalah untuk menunda separasi aliran. Dengan tertundanya

Gambar 2. 4 Separasi Aliran

2.3.2. Bump pada Airfoil

Bump pada airfoil merupakan sebuah konsep dalam boundary layer manipulation
dengan melibatkan penambahan struktur geometris pada permukaan airfoil untuk
meningkatkan efisiensi aerodinamisnya. Penambahan bump pada airfoil diharapkan dapat
menimbulkan separasi lokal sehingga menimbulkan bubble separation, dengan ini aliran
mendapat tambahan momentum yang dapat membuat separasi tertunda. Tertunda nya
separasi maka gaya drag yang timbul akan diminimalisir akibat wake area yang kecil
sehingga sistem dapat bergerak dengan efisiensi yang lebih baik. Bump dapat berupa
struktur kecil yang ditempatkan pada bagian atas atau bawah airfoil dan berfungsi untuk
mengubah distribusi tekanan pada permukaan airfoil.

S

Gambar 2. 5 Bump pada Penelitian Penulis

2.4  Computational Fluid Dynamics (CFD)

Computaional Fluid Dynamics (CFD) atau Metode Komputasi Fluida merupakan
perangkat analisa sistem yang melibatkan aliran fluida, perpindahan panas, dan fenomena
lain melalui simulasi dengan bantuan komputer. Simulasi CFD didasarkan pada formula
matematika yang memodelkan aliran fluida, dan pendeketan metode numerik untuk
menyelesaikan persamaan-persamaan tersebut pada komputer. CFD dapat digunakan
untuk menganalisis fenomena aliran yang kompleks, mengoptimalkan desain, dan
mengevaluasi kinerja dan efisiensi sistem atau mesin fluida. Simulasi dengan
menggunakan CFD akan menghasilkan parameter-parameter, seperti tekanan, suhu,
kecepatan, dan laju aliran massa (mass flow rate).

Dalam analisis menggunakan CFD, dibutuhkan pemahaman dan pengetahuan
dasar pada bidang mekanika fluida, perpindahan panas, dan perpindahan massa untuk
interpretasi hasil-hasil simulasi. Pada dasarnya, metode CFD terdiri dari tiga tahapan



yang diperlukan, yaitu preprocessing, solving, dan postprocessing. Tiga tahapan ini dapat
dijelaskan sebagai berikut:
1. Preprocessing merupakan langkah pertama dalam melakukan analisis
CFD. Tahap ini melibatkan pembuatan model dalam paket CAD
(Computer Aided Design), pembuatan mesh yang sesuai, dan penerapan
kondisi batas dan sifat fluida
2. Solving merupakan tahap pencarian solusi yang akan digunakan untuk
menghitung kondisi yang telah diterapkan pada saat preprocessing.
3. Postprocessing merupakan tahap terakhir dalam analisis CFD. Pada tahap
ini, data hasil simulasi CFD akan diorganisir dan diinterpretasi, seperti
gambar, kurva, dan animasi.

2.5  Penelitian Terdahulu

Dalam menyelesaikan penelitian ini, terdapat beberapa studi penelitian yang
digunakan sebagai refrensi perancangan, seperti yang akan dijelaskan pada paragraf
selanjutnya.

Wani et al., (2023) melakukan riset dengan memberikan dent (lekukan) pada
airfoil. Penelitian ini membahas tentang performa aerodinamis airfoil dengan modifikasi
seperti, serrations (gerigi), dan circular dent. Modifikasi ini bertujuan untuk
meningkatkan karakteristik dan performa aerodinamis.
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Gambar 2. 6 Model Airfoil pada Penelitian Wani et al., (2023)

Geometri airfoil dibuat menggunakan software SolidWorks dan meshing
dilakukan dengan software ANSY'S Fluent. Pada penelitian ini, airfoil di-design dengan
panjang chord 1 m, span 0,3 m, kedalaman dent 30 mm, dan di akhir simulasi didapati
sebanyak 1,8 juta cells.
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Gambar 2. 9 Pressure Countours dari Airfoil PenelitianWani et al., (2023)

Velocity contour menunjukan distribusi kecepatan aliran di atas permukaan airfoil
dengan dent, yang mengindikasikan daerah dengan kecepatan rendah di atas area dent,
yang berpotensi menyebabkan penurunan lift. Pressure contour menunjukan distribusi
tekanan di atas permukaan airfoil, yang mengindikasikan daerah dengan tekanan rendah
di atas area dent, yang menunjukan penurunan lift. Dari penelitian yang telah dilakukan,
didapatkan bahwa airfoil dengan penambahan circular dent pada bagian upper surface
dapat menurunkan gaya lift dan meningkatkan gaya drag bila dibandingkan dengan
konfigurasi airfoil normal.



Azmi, (2017) melakukan eksperimen untuk menunda separasi pada airfoil NASA
LS-0417 dengan menggunakan generator vortex. Eksperimen dilakukan pada wind tunnel
dan simulasi menggunakan metode komputasi fluida. Eksperimen ini dilakukan dengan
variasi jarak penempatan vortex generator terhadap leading edge, ketinggian vortex
generator terhadap boundary layer thickness, dan sudut orientasi terhadap free-stream
velocity.

T

detail VG

Gambar 2. 10 Vortex Generator pada Penelitian Azmi, (2017)

Penelitian ini dilakukan menggunakan angle of attack 16°, stream velocity 15 m/s
dan bilangan Reynold 1,41 x 10"5. Meshing dilakukan secara structured menggunakan
software gambit berjumlah 122000 cels serta dengan pengaturan turbulen model k-e
standar pada saat simulasi.

x/c

— lower plain airfoil

upper plain airfoil — —-=VG x/c=0.1
VG x/c=0.2 === VQgx/c=03 =+=-= VG x/c=04

Gambar 2. 11 Grafik Cp terhadap X/C Numerik Airfoil Tanpa dan dengan
Vortex Generator Variasi X/C pada h = 1mm pada Penelitian Azmi, (2017)
Gambar di atas merupakan hasil numerik distribusi koefisien tekanan (Cp) fungsi
XIC pada airfoil NASA LS-0417 dengan vortex generator dan tanpa vortex generator.
Grafik tersebut menunjukan bahwa percepatan aliran percepatan tinggi pada bagian upper
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plain airfoil yang ditandai dengan penurunan Cp hingga -3,7. Hal ini disebabkan aliran
melewati convergence streamtube dan dikenai angle of attack yang tinggi sehingga aliran
mengalami percepatan fluktuatif. Selanjutnya, Cp mengalami kenaikan ketika aliran
melewati downstream airfoil yang disebabkan oleh aliran yang melewati divergence
streamtube sehingga kecepatan aliran berkurang. Setelah itu, separasi aliran terjadi ketika
tidak mampu menahan tegangan geser permukaan dan adverse pressure. Tanpa vortex
generator, titik separasi terjadi pada X/C = 0,71. Sebaliknya, pada airfoil dengan vortex
generator, trendline grafik mengalami discontinuity pada masing-masing posisi vortex
generator. Hal ini disebabkan karena aliran mengalami blockage akibat vortex generator
yang dipasang pada upperside airfoil. Setelah melewati vortex generator, aliran
mengalami peningkatan momentum dan kecepatan karena adanya turbulensi yang
dihasilkan oleh vortex generator. Hal ini ditandai dengan nilai Cp yang lebih negatif pada
airfoil dengan vortex generator dibandingkan tanpa generator. Momentum aliran tersebut
digunakan untuk melawan tegangan geser dan adverse pressure sehingga separasi
tertunda ke belakang. Titik separasi pada airfoil dengan vortex generator X/C = 0,1; 0,2;
0,3; 0,4 berturut turut adalah 0,75; 0,78; 0,86; 0,82. Grafik menunjukan bahwa airfoil
dengan vortex generator pada X/C = 0,3 memberikan hasil terbaik dalam menunda
separasi.

Table 2. 1 Hasil Cl dan Cd pada Penelitian Azmi, (2017)

plain airfoil 1.129  0.083 13.602 -
1.154  0.081 14.247 4.738

A

B 1.178  0.081 14.543 6.916
C 1.182  0.076 15.553 14.337
D 1.181 0.078 15.141 11.311
E 1.169 0.08 14613 7.426
F 1.136  0.082 13.854 1.847

Hasil tersebut menunjukan bahwa vortex generator dengan konfigurasi h = 1 mm
dan X/C =0,1 memberikan peningkatan terbesar pada performa, yaitu kenaikan 14% pada
cl/cd.

Liu et al., (2020) melakukan penelitian tentang efek surface grooves terhadap
performa aerodinamika sebuah airfoil NACA 4415 untuk turbin angin kecil. Pada
penelitian ini, variasi melibatkan posisi grooves yang digunakan dalam simulasi.
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NACA 4415
Gambar 2. 12 Groove pada Penelitian Liu et al., (2020)
Table 2. 2 Variasi pada Penelitian Liu et al., (2020)

Parameters Value

Recess depth ratio (h/ &) 0.5,1.0,1.2,15, 2.0

Aspect ratio (h/ w) 0.1, 0.15

Crossprofile arc, rec

Endpoint position (x/ c) 0.1, 0,12, 0,16, 0.18, 0.19, 0.2, 0.22

Aliran 2D di sekitar airfoil NACA 4415 disimulasikan menggunakan ANSY'S
Fluent dengan model turbulensi k-k_I-® pada bilang Reynolds berdasarkan chord Rec=
2 x 1075 dan AOA=10°.
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Gambar 2. 13 Pengaruh Groove Geometry terhadap Lift-Drag pada Penelitian
Liu etal., (2020)

Dari penelitian yang telah dilakukan, dapat dikatakan bahwa surface grooves pada
airfoil dapat meningkatkan performa aerodinamika untuk turbin angin kecil. Berdasarkan
penelitian yang dilakukan Liu et al., (2020), rasio kedalaman rongga menjadi faktor
penting, dengan rentang yang paling efektif berada di antara 1—1.5.
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Nithya dan Dineshkumar., (2013) melakukan riset dengan memberikan bump
pada airfoil dengan beberapa variasi peletakan. Penelitian ini menggunakan metode
numerik dengan membandingkan gaya lift dan gaya drag pada airfoil polos dan airfoil
dengan variasi letak bump, yaitu (0.1 m C, 0.15 m C) dan juga angle of attack (18°-24°).

Gambar 2. 14 Geometri Airfoil pada Penelitian Nithya dan Dineshkumar., (2013)

Gambar 2. 15 Hasil Meshing Airfoil pada Penelitian Nithya dan Dineshkumar., (2013)
Analisis dilakukan pada airfoil 2 dimensi. Meshing dilakukan dengan software

Gambit dan analisis dilakukan dengan Fluent. Model turbulen yang digunakan pada

penelitian ini adalah K- SST dan simulasi dilakukan dengan inlet velocity 50 m/s.

Table 2. 3 Hasil Lift Coefficient Penelitian Nithya dan Dineshkumar, (2013)

without with bump with bump
S.NO AOA bump at.lm at.15m
1 18 1.0652 1.0463 0.9258
2 20 1.2465 1.2376 1.1378
3 22 1.3713 1.3694 1.3071
4 23 1.3427 1.3775 1.2865
5 24 1.2943 1.3491 1.2039
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Table 2. 4 Hasil Drag Coefficient Penelitian Nithya dan Dineshkumar, (2013)

AOA without with bump with bump
S.NO bump at.lm at .15m
1 18 0.20927 0.22469 0.2256
2 20 0.24931 0.25784 0.2567
3 22 0.2682 0.27237 0.25375
4 23 (0.29803 0.29142 0.28854
5 24 0.3127 0.31839 0.28854

Dari hasil penelitian dapat disimpulkan bahwa gaya lift tidak terlalu berpengaruh
terhadap adanya bump dan cenderung menurunkan lift, tetapi gaya drag dapat turun
efektif terutama pada angle of attack tinggi.

Saraf et al., (2017) melakukan melakukan penelitian pada airfoil NACA 0012
yang telah ditambahkan dimple. Analisis dilakukan menggunakan metode komputasi
fluida (CFD) dengan model turbulen K- @ dan dengan beberapa variasi letak dimple serta
angle of attack.

(A)
(8)
(€)
(D)

(E)

Gambar 2. 16 Variasi Peletakan Dimple pada Penelitian Saraf et al., (2017)
f e = = = ]

Gambar 2. 17 Hasil Meshing Airfoil pada Penelitian Saraf et al., (2017)

Variasi dimple diletakan pada beberap titik, yaitu (0.1c, 0.25c, 0.50c, 0.75c) dan
angle of attack (0°-16°). Berikut hasil perhitungan lift dan drag coefficient dari penelitian
Saraf et al., (2017) yang menggunakan structured meshing.
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Table 2. 5 Hasil Lift Coefficient Saraf et al., (2017)

a Y| cl-smooth Cl-10% Cl-25% CI-50% Cl-75%

0 2.84E-05 -1.46E-03 -5.98E-03 1.50E-02 3.50E-02
2 2.13e-01 1.61E-01 2.02E-01 2.28E-01 2.48E-01
4 4.21E-01 4.17E-01 4.05E-01 4.36E-01 4.56E-01
6 6.21E-01 6.19E-01 5.97E-01 6.36E-01 6.56E-01
8 8.12E-01 7.78E-01 7.79E-01 8.27E-01 8.47E-01
10 9.79E-01 9.36E-01 9.44E-01 9.94E-01 1.01E+00
12 1.12E+00 1.04E+00 1.10E+00 1.13E+00 1.17E+00
14 1.20E+00 1.04E+00 1.17E+00 1.21E+00 1.29E+00
16 1.19E+00 9.62E-01 1.11E+00 1.20E+00 1.29E+00

Table 2. 6 Hasil Drag Coefficient Saraf et al., (2017)

a ¥ | Cd-Smooth Cd-10% Cd-25% Cd-50% Cd-75%

0 1.43e-02 2.41E-02 1.80E-02 1.34E-02 8.24E-03
2 4.92E-03 2.66E-03 6.83E-03 6.81E-03 9.20E-03
4 -1.53E-02 -1.79E-02 -1.30E-02 -1.32E-02 -1.10E-02
6 -5.06E-02 -4.85E-02 -4.72E-02 -4.52E-02 -4.38E-02
8 -9.38E-02 -7.18E-02 -8.77E-02 -8.69E-02 -8.88E-02
10 -1.42E-01 -1.18E-01 -1.35E-01 -1.39E-01 -1.41E-01
12 -1.94E-01 -1.61E-01 -1.90E-01 -1.91E-01 -1.94E-01
14 -2.38E-01 -1.89E-01 -2.31E-01 -2.33E-01 -2.41E-01
16 -2.41E-01 -1.87E-01 -2.32E-01 -2.37E-01 -2.47E-01

Hasil menunjukan bahwa dimple pada 75% chord terbukti efektif dapat
meningkatkan nilai lift coefficient dan menurunkan drag coefficient. Oleh karena itu,
dapat disimpulkan bahwa penambahan dimple pada airfoil dapat memberikan
optimalisasi pada karakteristik aerodinamika airfoil.

Antonio et al., (2018) melakukan analisis pada airfoil NACA 0012 dengan variasi
angle of attack untuk mengetahui karakteristik aerodinamika pada airfoil tersebut.
Penelitian ini dilakukan secara eksperimen dengan menggunakan freestream velocity 52
m/s dan Reynolds Number 6 x 10°.

167 T T

Angle of attack (°)

Gambar 2. 18 CL pada Fungsi Angle of attack pada Penelitian Antonio et al., (2018)
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Lift coefficient
Drag coefficient ] i

Gambar 2. 19 CD dan CL pada Fungsi Angle of attack pada Penelitian Antonio et al.,
(2018)

Grafik di atas menunjukan bahwa dengan bertambahnya angle of attack, nilai lift
coefficient dan drag coefficient juga akan bertambah. Peningkatan lift coefficient
disebabkan oleh adanya perbedaan tekanan antara bagian atas airfoil dan bagian bawah
airfoil sehingan tekanan di atas lebih kecil dari tekanan di bawah. Selain itu, drag
coefficient juga bertambah sering pertambahan angle of attack yang disebabkan oleh
berpindahnya titik stagnasi ke bagian yang lebih rendah. Hal ini menyebabkan perubahan
luasan penampang yang menabrak fluida.

Gambar 2. 20 CP pada Fungsi X saat AOA 0° pada Penelitian Antonio et al., (2018)

-3 T T T T T T T

il —Lower part| |
— Upper part
Ak 4
o
[&]
0 l//_’f

1 1 | 1 1 1 1
[+ 0.1 02 03 0.4 0.5 06 07 08 0.8 1
X (m)

Gambar 2. 21 CP pada Fungsi X saat AOA 6° pada Penelitian Antonio et al., (2018)
Grafik di atas menunjukan bahwa terdapat perubahan perbedaan tekanan pada
upper surface dan lower surface airfoil setelah penambahan angle of attack.
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BAB Il
METODOLOGI PENELITIAN

Pada bab ini ini akan membahas tentang tahapan-tahapan yang digunakan penulis
sebagai acuan dalam menjawab permasalahan penelitian pada tugas akhir ini. Penelitian
ini mensimulasikan aliran yang melalui sebuah airfoil 3 dimensi yang diberi bump
berbentuk persegi dengan menggunakan variasi peletakan dan angle of attack. Area
peletakan berada di sebelum maximum thickness (favorable pressure gradient).

3.1  Model Uji

Model uji yang digunakan pada penelitian ini adalah airfoil simetris tipe NACA
0012 dengan ketebalan maksimum 12% chord pada 30% chord. Berikut adalah detail
model uji yang digunakan:

—

chord, 250 mm

Bum

3 ,QQ M

Gambar 3. 1 Airfoil NACA 0012

Table 3. 1 Dimensi Airfoil

1 Chord 250 mm
2 Bump’s Length 3 mm

3.2 Variasi Penelitian

Penelitian ini mensimulasikan aliran yang melalui sebuah airfoil 2 dimensi tipe
NACA 0012 yang sudah diberikan bump berbentuk persegi dengan panjang sisi 3 mm
serta beberapa variasi peletakan. Area peletakan berada di sebelum maximum thickness
(favorable pressure gradient). Berikut adalah penjelasan lengkap terkait variasi penelitian
yang digunakan.
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Table 3. 2 Variasi Penelitian

Angle Of Attack(°) Jarak Bump (B/)
0,075
0° 0,15
0,225
0,075
4° 0,15
0,225
0,075
8° 0,15
0,225
0,075
12° 0,15
0,225
L, 75 mm
| ( }
Y
-
c B/C, 18.75 mm
SR C, 250 mm
%)
Z, 75 mm
% B/C, 37.50 mm
= C, 250 mm
%)
Z 75 mm
1( }'
E
E _| B/C, 56.25 mm
o
« C, 250 mm
w)

Z = Maximum Thickness Point

S = Maximum Thickness of Airfoil
C =Chord

B/C = Bump Placement Point

Gambar 3. 2 Detail Variasi Peletakan Bump Tampak Samping Airfoil NACA
0012




3.3  Metode Numerik

Penelitian dilakukan secara numerik menggunakan software ANSYS dengan
metode CFD (Computational Fluid Dynamic). Diawali dengan pembuatan geometri
dengan SolidWorks lalu dilanjutkan dengan tahap pre-processing (meshing dan boundary
condition), processing (pengambilan data), dan post-processing (pengolahan hasil
penelitian).

3.3.1. Pre-Processing
1. Membuat model airfoil menggunakan software SolidWorks dengan
dimensi yang sudah ditentukan.

<

Gambar 3. 3 Desain Model Uji
2. Membuat domain dan meshing volume pada domain dengan tujuan untuk
mendiskritisasi bagian-bagian yang akan dilakukan kalkulasi. Meshing
yang digunakan berjenis structured mesh dan dominasi quad cell. Setelah
meshing dilakukan GIT (Grid Independency Test) untuk menentukan
jumlah mesh yang optimal pada domain tersebut agar jumlah cell yang
digunakan tidak berlebihan dan membuat waktu simulasi menjadi
Panjang. Kemudian pastikan besar first layer thickness dari cell dapat
mencakup y+=1. Tinggi dapat dihitung dengan y+ kalkulator dengan
memberikan parameter stream velocity, pressure, characteristic length,
dan density

Gambar 3. 4 Meshing Model Uji

Gambar 3. 5 Meshing Model Uji
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Gambar 3. 6 Meshing Model Uji Area Boundary Layer dengan First
Layer Thickness 8 x 10°m sepanjang kontur airfoil
Mengatur batasan (boundary condition), untuk pengaturan fenomena yang
akan terjadi pada simulasi

A i
o
<
=
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Airfoil
— |
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5C 15C
5C
v

reror T

Gambar 3. 7 Boundary Condition

3.3.2. Processing
Setelah melakukan tahap pre-processing, dilakukan tahap processing dengan
menggunakan ANSYS Fluent. Berikut ini merupakan tahapan yang dilakukan dalam
processing.
1. Grid
Grid tahap awal yang dilakukan setelah masuk pada software Fluent
adalah memilih perintah read untuk data hasil eksport dari software
Solidwork. Kemudian dilakukan pengecekan grid. Setelah itu, skala model
ditetapkan dengan menggunakan satuan milimeter.
2. Models
Pada langkah ini dilakukan pemodelan karakteristik aliran fluida yang
meliputi pemilihan model solver dan tipe turbulence model yang
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digunakan. Pemodelan yang akan digunakan pada penelitian ini adalah K-
o SST.

3. Material
Pemodelan ini menggunakan udara sebagai fluida kerja dengan density
(p)1,17 kg/m dan viskositas (n) 1,86 x 10°(-5) kg/m.s.

4. Operating Conditions
Pada tahap ini berfungsi untuk menentukan kondisi daerah operasi dan
lingkungan di sekitar benda uji. Operating conditions menggunakan
standard temperature dan pressure yaitu 1 atam atau 101325 Pascal.

5. Boundary Conditions
Tahap ini berfungsi untuk menentukan parameter-parameter dan batasan-
batasan pada aliran fluida yang melewati benda uji pada inlet maupun
outlet. Bagian sisi kiri, atas, bawah didefinisikan sebagai inlet, dan sisi
kanan didefinisikan sebagai outlet. Pada daerah inlet boundary conditions
didefinisikan velocity inlet 52 m/s dan Reynolds Number 6 x 1076.
Boundary conditions pada sisi outlet adalah outflow.

6. Solutions
Untuk mendapatkan hasil yang teliti, penelitian ini akan menggunakan
discretization second order untuk pressure, second-order upwind untuk
momentum, turbulence Kinetic energy dan turbulence dissipation rate.

7. Initialize
Initialize merupakan proses untuk menentukan titik acuan proses iterasi
dimulai. Proses ini membantu memudahkan dalam mendapatkan hasil
yang konvergen pada tahap iterasi. Initialize pada inlet didefinisikan
sebagai velocity inlet sebesar 52 m/s.

8. Residual
Tahap ini merupakan penentuan nilai acuan error yang diinginkan hingga
proses iterasi sampai mencapai kriteria konvergensi. Kriteria konvergensi
ditetapkan sebesar 107(-6) , artinya proses iterasi dinyatakan telah
konvergen setelah residualnya mencapai harga kurang dari atau sama
dengan 107(-6). Untuk persamaan kontinuitas, momentum ke arah X, v,
dan z ditetapkan kriteria konvergensi sebesar 10(-6).

9. Penentuan
Tahap terakhir pada processing adalah menentukan jumlah iterasi yang
sesuai sehingga perhitungan mencapai convergence.

3.3.3. Post-Processing
Pada tahap post-processing, dilakukan ekstraksi terhadap data yang telah
diperoleh untuk menunjang pembuktian hipotesa, data yang diekstrak adalah:
1. Pressure Coefficient
Pengambilan data diambil pada area midspan terkait tekanan statis untuk
melihat lokasi dari wake area yang terbentuk di sepanjang aliran.
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3.4

22

Streamline

Pengambilan data terkait streamline digunakan untuk melihat karakteristik
aliran yang melalui airfoil dan untuk memudahkan visualisasi digunakan
software tecplot untuk melakukan ekstraksi streamline.

Intensitas Turbulen

Pengambilan data terkait intensitas turbulen pada titik ketinggian
maksimum dari airfoil untuk mengetahui efek variasi penambahan bump
terhadap intensitas turbulen.

Drag dan Lift

Pengambilan data digunakan untuk mengetahui pengaruh variasi bump
terhadap parameter drag dan lift.

Profile Bubble

Pengambilan data terkait profile bubble, meliputi panjang bubble (L), dan
tebal bubble (T). Pengambilan data ini digunakan untuk mengetahui
keefektifan dari bubble yang dihasilkan oleh setiap variasi airfoil.

START

| STUDI LITERATUR |

|

| MESHING |

|

|SETUP BOUNDARY CONDITION‘

!

| GRID INDEPENCE TEST ‘

Diagram Alir Penelitian

PENYESUAIAN BOUNDARY
CONDITION

A

DISPLAY DAN WRITE POST
PROCESSING

APAKAH SUDAH

SELURUH VARIASI?

ANALISA DAN PENYUSUNAN
LAPORAN

Gambar 3. 8 Flowchart Penelitian



35 Timeline Penelitian

Penelitian ini dijadwalkan dalam waktu 7 bulan, dengan rincian kegiatan sebagai

berikut:

Timeline Pengerjaan

Table 3. 3 Timeline Penelitian

2024
Januari | Februari Maret April Mei Juni Juli
Week-1 | Week-2 | Week-3 | Week-4 Week-1 | Week-2 | Week-3

Studi Literatur

Penyusunan Proposal

Pembuatan Geometry

Meshing dan Grid Independency Test

Seminar Proposal Tugas Akhir

Simulasi Penempatan Bump dan AOA

Ekstrak dan Analisa Data

Penyusunan Laporan Tugas Akhir

Seminar Tugas Akhir
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BAB IV
HASIL DAN PEMBAHASAN

Pada bab ini akan dilakukan analisis yang disertai dengan pembahasan
berdasarkan data yang telah didapatkan dari tahap processing. Data penelitian didapatkan
dari hasil simulasi pada peletakan bump 0.075X/C, 0.15X/C, 0.225X/C dengan angle of
attack 09 49 89 12° Parameter yang dianalisis meliputi data streamline, pressure
coefficient (C,), intensitas turbulen, lift coefficient (C;), dan drag coefficient (Cy). Analisa
data dilakukan untuk mengetahui dan memahami pengaruh penambahan bump pada
airfoil NACA 0012 terhadap performa airfoil.

4.1. Validasi

Untuk memastikan bahwa metode numerik yang telah dilakukan dapat
menggambarkan fenomena dan karakteristik aliran secara akurat, dibutuhkan suatu
validasi. Validasi dilakukan dengan membandingkan data simulasi yang diperoleh
dengan data hasil penelitian terdahulu. Pada penelitian ini menggunakan data eksperimen
dari Ladson (1987) dan Antonio et al (2018). Proses validasi dilakukan dengan
membandingkan nilai pressure coefficient dari eksperimen Ladson dan lift coefficient dari
eksperimen Antonio et al dengan penelitian numerik pada airfoil polos saat angle of attack
0°

1.2

0.8
0.6
0.4

cp

0.2

-0.2
-0.4

-0.6

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
X/C

@® Numerik by Fajrul (2024) @ Eksperimen by Ladson (1987)

Gambar 4. 1 Grafik C,, Fungsi X/C Airfoil Eksperimen Ladson et al., n.d. (1987) dan
Airfoil Polos Numerik
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Gambar 4. 2 Grafik Cl Fungsi AOA Airfoil Eksperimen Antonio et al., (2018) dan
Airfoil Polos Numerik
Pada Gambar 4.1 dan Gambar 4.2 menunjukan bahwa studi numerik yang sedang
dilakukan saat ini memiliki tren grafik yang cenderung sama dengan tren grafik dari
penelitian Ladson., (1987) dan penelitian Antonio et al., (2018). Oleh karena itu, dapat
dikatakan bahwa analisa numerik yang telah dilakukan memiliki keakuratan yang cukup
baik.

4.2. GIT (Grid Independency Test)

Proses meshing merupakan proses yang harus dilalui sebelum melakukan
simulasi. Kualitas meshing sangat memengaruhi akurasi dan kecepatan konvergensi
solusi simulasi. Setiap penelitian yang menggunakan metode studi numerik, perlu
dilakukan GIT (gird independency test) untuk menentukan tingkat serta struktur grid
yang optimal agar hasil pemodelan mendekati sebenarnya. Selain itu, GIT juga dapat
membantu untuk mengetahui nilai error yang dihasilkan oleh setiap meshing. Nilai error
relative dapat dihitung dengan menggunakan persamaan berikut:

Nilai baru — Nilai lama

Error Relative (%) = Nilaibaru
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Table 4. 1 Analisa GIT

Number of CL Error
Elements
Mesh-1 52428 -0.001000000 0
Mesh-2 58850 -0.000015000 0.333
Mesh-3 65873 -0.000015700 0.0445
Mesh-4 75530 -0.000015800 0.00632
Mesh-5 85721 -0.000015889 0.0056

Grid Independency Test
0.3500 0.3333
0.3000
0.2500

0.2000

Cl Error

0.1500

0.1000
0446

0.0500 0.0063 0.0056

0.0000
55000 60000 65000 70000 75000 80000 85000 90000 95000

Number of Elements

Gambar 4. 3 Grafik GIT
Pada penelitian ini, model yang digunakan adalah airfoil NACA 0012 dengan
panjang chord 250 mm. Table 4.1 menunjukan jumlah meshing beserta nilai C; yang
dihasilkan dari airfoil tanpa penambahan rectangular bump dengan angle of attack 0°
Berdasarkan hasil yang didapat, mesh-4 dengan nilai error 0.00632 dipilih untuk
digunakan pada penelitian ini karena hasilnya dirasa sudah cukup independen.

4.3.  Analisa Karakteristik Aliran

Pada penelitian ini, modifikasi airfoil dengan menambahan rectangular bump
bertujuan untuk mempercepat transisi aliran laminar menjadi turbulen. Pada sub bab ini
akan dijelaskan mengenai hasil simulasi terkait karakteristik aliran yang melewati Airfoil
NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Beberapa parameter yang
akan dibahas meliputi nilai pressure coefficient (C,), lift coefficient (C;), drag coefficient
(Cy), dan intensitas turbulen, dari airfoil dengan dan tanpa penambahan rectangular
bump.
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4.3.1. Karakteristik Aliran Pada Airfoil Polos

Pada sub bab ini akan dibahas karakteristik aliran yang melintasi airfoil polos
dengan berbagai angle of attack. Pada airfoil polos dengan angle of attack O°tidak ada
perbedaan koefisien tekanan yang terlihat baik pada bagian atas maupun bagian bawah
airfoil sehingga tidak akan ada gaya angkat yang signifikan. Pada gambar 4.4 terlihat
aliran yang melalui airfoil diawali dengan mengalami stagnasi yang kemudian aliran
mengalami percepatan karena melewati daerah konvergen streamtube. Setelah melewati
konvergen streamtube, aliran mengalami penurunan kecepatan karena melewati daerah
divergen streamtube. Lalu, aliran akan cenderung mengikuti bentuk bodi airfoil dan
separasi aliran biasanya tidak terjadi pada airfoil dengan angle of attack 0°

=
- -

Gambar 4. 4 Streamline Airfoil Polos Saat Angle of attack 0°.

Berbeda dengan pada angle of attack 0°, airfoil polos dengan angle of attack yang
lebih tinggi dapat mengalami separasi. Pada gambar 4.5 terlihat airfoil polos dengan angle
of attack 12° mengalami separasi di daerah trailing edge sedangkan pada angle of attack
16° airfoil polos mengalami separasi total seperti yang dapat dilihat pada gambar 4.6.
Dengan mengetahui hal ini, dapat dilakukan analisis terkait efektifitas dari penambahan

bump yang dilakukan.
== z =
-

Gambar 4. 6 Streamline Airfoil Polos Saat Angle of attack 16°.
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4.3.2. Karakteristik Aliran Pada Airfoil Saat Angle Of Attack 0°

Pada sub bab ini akan disajikan perbandingan pressure coefficient dan streamline
dari airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Koefisien
tekanan (C,) merupakan bilangan tak berdimensi yang didapat dari perbandingan tekanan
statis dengan tekanan freestream. Nilai koefisien tekanan dari metode numerik diambil
pada bagian upper side dan lower side dari airfoil. Berikut ini merupakan hasil dari
simulasi dengan angle of attack 0°.

1.5
1
0.5
0
o
o
o
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o
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X/C

® Upper @ Lower

Gambar 4. 7 Grafik Cp Fungsi x£ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / c = 0075

" - - _‘———‘.—b——.__\_\__&_
| % N\\\Q\\%
;
Gambar 4. 8 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,075

Gambar 4.7 menunjukan distribusi koefisien tekanan (C,) fungsi */ pada airfoil
NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump di B/C = 0,075 pada angle of attack

0°. Pada grafik airfoil dengan penambahan bump terlihat perbedaan yang signifikan
dibandingkan dengan airfoil sebelum ditambahkan bump. Pada airfoil dengan
penambahan bump terlihat bahwa adanya perbedaan tekanan pada bagian atas dan bagian
bawah airfoil. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang mana ketika C, bernilai 1.
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Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan kecepatan di daerah sekitar
leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan penurunan nilai C, yang
signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Pada airfoil
dengan penambahan bump, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola
aliran yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat
pada gambar 4.8. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,02 dengan
panjang bubble sekitar 0,018%/.
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Gambar|4. 9 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / c=015

—_—

Gambar 4. 10 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,15

Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.9 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi ¥/, pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump
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di B/C = 0,15 pada angle of attack 0°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang
mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C,, yang signifikan.. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
gambar 4.10. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,038 dengan
panjang bubble sekitar 0,0193%/.
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Gambar 4. 11 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / C=
0,225




Gambar 4. 12 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,225
Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik

akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.11 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi */. pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump
di B /C = 0,225 pada angle of attack 0°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang
mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment . Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
gambar 4.12. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */, = 0,057 dengan
panjang bubble sekitar 0,0203%/.
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Gambar 4. 13 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan dan Tanpa Penambahan Bump Pada
Angle of attack 0°

Berdsarkan gambar 4.13 menunjukan persebaran nilai koefisien tekanan fungsi
X/ pada airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Pada
grafik di atas, terlihat perbedaan discontinuity dari setiap airfoil dimana semakin dekat
peletakan bump dengan leading edge semakin cepat grafik mengalami discontinuity.
Berdasarkan grafik dapat dilihat bahwa terdapat perbedaan penurunan koefisien tekanan
tepat setelah titik stagnasi pada setiap model airfoil. Hal ini disebabkan terdapat
perbedaan peristiwa yang dialami oleh airfoil polos dan airfoil dengan yang dimodifikasi.
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Pada airfoil polos, setelah melewati titik stagnasi, aliran melewati konvergen streamtube
yang ditandai dengan penurunan koefisien tekanan cukup drastis lalu kembali naik karena
aliran melewati divergen streamtube. Sedangkan pada airfoil dengan penambahan bump
terjadi peristiwa yang cukup berbeda dimana setelah melewati titik stagnasi, aliran
melewati konvergen streamtube dengan ditandai penurunan nilai koefisien tekanan dan
kembali naik karena melewati divergen streamtube, lalu aliran kembali melewati
konvergen streamtube dan divergen streamtube pada saat aliran melewati bump. Lalu,
pada bagian bawah airfoil tidak ada perbedaan sehingga grafik dari airfoil dengan dan
tanpa penambahan bump berhimpit.

B/C = 0,225

Gambar 4. 14 Bubble pada Angle of attack 0°
Berdasarkan dari simulasi yang sudah dilakukan dapat disimpulkan bahwa
penambahan rectangular bump pada angle of attack 0° dapat menghasilkan bubble
separation. Bubble yang terbentuk di sekitar bodi airfoil memiliki pengaruh terhadap
performa aerodinamisnya.

Table 4. 2 Profile Bubble pada Angle of attack 0°

Airfoil

B/.=0,075 B/ =015 B/ = 0,225

Panjang Bubble (L) 0,0153 0,0193 0,0203

Tebal Bubble (T) 0,0016 0,0018 0,0021

Penurunan C, -1,93 -1,71 -1,49

- T
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Gambar 4. 15 Reattachment Point Airfoil dengan Bump, B/C = 0,15
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Berdasarkan hasil simulasi, diperoleh profil bubble separation, seperti panjang
bubble, tebal bubble, titik reattachment, dan penurunan koefisien tekanan ketika
terbentuknya bubble. Gambar 4.15 merupakan visualisasi penentuan titik reattachment
bubble dengan memastikan bahwa sudah tidak ada backflow pada saat bubble mengalami
reattachment.

4.3.3. Karakteristik Aliran Pada Airfoil Saat Angle Of Attack 4°
Pada sub bab ini akan disajikan perbandingan pressure coefficient dan streamline
velocity dari airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.
Berikut ini merupakan hasil dari simulasi dengan angle of attack 4°.
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Gambar 4| 16 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B/ =
0,075

)
I

Gambar 4. 17 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,075
Gambar 4.16 menunjukan distribusi koefisien tekanan (C,) fungsi */, pada airfoil
NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump di B/C = 0,075 pada angle of attack

4°, Pada grafik airfoil dengan penambahan bump terlihat perbedaan yang signifikan
dibandingkan dengan airfoil sebelum ditambahkan bump. Pada airfoil dengan
penambahan bump terlihat bahwa adanya perbedaan tekanan pada bagian atas dan bagian
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bawah airfoil. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang mana ketika C, bernilai 1.
Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan kecepatan di daerah sekitar
leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan penurunan nilai C, yang
signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment . Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Pada airfoil
dengan penambahan bump, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola
aliran yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat
pada gambar 4.17. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */, = 0,02 dengan
panjang bubble sekitar 0,0213%/.
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Gambar 4. 18 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / c=015
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Gambar 4. 19 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,15
Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik

akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.18 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi */. pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump
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di B/C = 0,15 pada angle of attack 4°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang
mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
gambar 4.19. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,038 dengan
panjang bubble sekitar 0,0293%/.
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Gambar 4. 20 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / C=
0,225
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Gambar 4. 21 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C = 0,225

Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.20 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi ¥/, pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump
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di B /C = 0,225 pada angle of attack 4°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang
mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
gambar 4.21. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,057 dengan
panjang bubble sekitar 0,0353%/.
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Gambar 4. 22 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan dan tanpa Penambahan Bump Pada
Angle of attack 4°

Berdsarkan gambar 4.22 menunjukan persebaran nilai koefisien tekanan fungsi
X/ pada airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Pada
grafik di atas, terlihat perbedaan discontinuity dari setiap airfoil dimana semakin dekat
peletakan bump dengan leading edge semakin cepat grafik mengalami discontinuity.
Berdasarkan grafik dapat dilihat bahwa terdapat perbedaan penurunan koefisien tekanan
tepat setelah titik stagnasi pada setiap model airfoil. Hal ini disebabkan terdapat
perbedaan peristiwa yang dialami oleh airfoil polos dan airfoil dengan yang dimodifikasi.
Pada airfoil polos, setelah melewati titik stagnasi, aliran melewati konvergen streamtube
yang ditandai dengan penurunan koefisien tekanan cukup drastis lalu kembali naik karena
aliran melewati divergen streamtube. Sedangkan pada airfoil dengan penambahan bump
terjadi peristiwa yang cukup berbeda dimana setelah melewati titik stagnasi, aliran
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melewati konvergen streamtube dengan ditandai penurunan nilai koefisien tekanan dan
kembali naik karena melewati divergen streamtube, lalu aliran kembali melewati
konvergen streamtube dan divergen streamtube pada saat aliran melewati bump. Lalu,
pada bagian bawah airfoil tidak ada perbedaan sehingga grafik dari airfoil dengan dan

tanpa penambahan bump berhimpit.
o= e / = 71f~>’”f

: ——— /-/

B/C = 0,225

Gambar 4. 23 Bubble pada Angle of attack 4°
Berdasarkan dari simulasi yang sudah dilakukan dapat disimpulkan bahwa
penambahan rectangular bump pada angle of attack 4° dapat menghasilkan bubble
separation. Bubble yang terbentuk di sekitar bodi airfoil memiliki pengaruh terhadap
performa aerodinamisnya. Berdasarkan hasil simulasi, diperoleh profil bubble
separation, seperti panjang bubble, tebal bubble, dan penurunan koefisien tekanan ketika
terbentuknya bubble.

Table 4. 3 Profile Bubble pada Angle of attack 4°

Airfoil
B/.=0,075 B/ =015 B/.=0225

Panjang Bubble (L) 0,0213 0,0293 0,0353
Tebal Bubble (T) 0,0021 0,002 0,0021
Penurunan G, -2,39 -2,06 -1,75
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Gambar 4. 24 Reattachment Point Airfoil dengan Bump, B/C = 0,15

Berdasarkan hasil simulasi, diperoleh profil bubble separation, seperti panjang
bubble, tebal bubble, titik reattachment, dan penurunan koefisien tekanan ketika
terbentuknya bubble. Gambar 4.24 merupakan visualisasi penentuan titik reattachment
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bubble dengan memastikan bahwa sudah tidak ada backflow pada saat bubble mengalami
reattachment.

4.3.4. Karakteristik Aliran Pada Airfoil Saat Angle Of Attack 8°

Pada sub bab ini akan disajikan perbandingan pressure coefficient dan streamline
velocity dari airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.
Berikut ini merupakan hasil dari simulasi dengan angle of attack 8°.
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Gambar 4. 25 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B Cc=
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Gambar 4. 26 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C = 0,075
Gambar 4.25 menunjukan distribusi koefisien tekanan (C,) fungsi */, pada airfoil
NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump di B /C = 0,075 pada angle of attack

8°. Pada grafik airfoil dengan penambahan bump terlihat perbedaan yang signifikan
dibandingkan dengan airfoil sebelum ditambahkan bump. Pada airfoil dengan
penambahan bump terlihat bahwa adanya perbedaan tekanan pada bagian atas dan bagian
bawah airfoil. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang mana ketika C, bernilai 1.
Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan kecepatan di daerah sekitar
leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan penurunan nilai C, yang
signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami streamtube convergence.
Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Pada airfoil
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dengan penambahan bump, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola
aliran yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat
pada gambar 4.26. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,02 dengan
panjang bubble sekitar 0,0473%/,.
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Gambar 4. 28 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,15

Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.27 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi */. pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump

di B/C = 0,15 pada angle of attack 8°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang

mana ketika C, bernilai 1 . Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C,, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment. Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
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yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
gambar 4.28. Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,038 dengan
panjang bubble sekitar 0,0373%/,.
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Gambar 4] 29 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B /=
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Gambar 4. 30 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,225

Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.29 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi ¥/, pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump
di B/C = 0,225 pada angle of attack 8°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang
mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan
kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan
penurunan nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami
streamtube convergence.

Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity yang ditandai nilai C, menurun
kemudian naik kembali hingga mengalami reattachment . Hal ini disebabkan oleh aliran
yang mengalami streamtube divergence sehingga kecepatan aliran berkurang. Seperti
variasi sebelumnya, terlihat adanya bubble yang disebabkan oleh perubahan pola aliran
yang terjadi akibat penambahan bump pada bagian atas airfoil seperti yang terlihat pada
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gambar 4.30 Pada variasi ini, bubble mulai terbentuk pada saat */. = 0,057 dengan
panjang bubble sekitar 0,0403%/,.
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Gambar 4. 31 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan dan tanpa Penambahan Bump Pada
Angle of attack 8°

Berdsarkan gambar 4.31 menunjukan persebaran nilai koefisien tekanan fungsi
X/ pada airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Pada
grafik di atas, terlihat perbedaan discontinuity dari setiap airfoil dimana semakin dekat
peletakan bump dengan leading edge semakin cepat grafik mengalami discontinuity.
Berdasarkan grafik dapat dilihat bahwa terdapat perbedaan penurunan koefisien tekanan
tepat setelah titik stagnasi pada setiap model airfoil. Hal ini disebabkan terdapat
perbedaan peristiwa yang dialami oleh airfoil polos dan airfoil dengan yang dimodifikasi.
Pada airfoil polos, setelah melewati titik stagnasi, aliran melewati konvergen streamtube
yang ditandai dengan penurunan koefisien tekanan cukup drastis lalu kembali naik karena
aliran melewati divergen streamtube. Sedangkan pada airfoil dengan penambahan bump
terjadi peristiwa yang cukup berbeda dimana setelah melewati titik stagnasi, aliran
melewati konvergen streamtube dengan ditandai penurunan nilai koefisien tekanan dan
kembali naik karena melewati divergen streamtube, lalu aliran kembali melewati
konvergen streamtube dan divergen streamtube pada saat aliran melewati bump. Lalu,
pada bagian bawah airfoil tidak ada perbedaan sehingga grafik dari airfoil dengan dan
tanpa penambahan bump berhimpit.

B/C =0.075

Gambar 4. 32 Bubble pada Angle of attack 8°
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Berdasarkan dari simulasi yang sudah dilakukan dapat disimpulkan bahwa
penambahan rectangular bump pada angle of attack 8° dapat menghasilkan bubble
separation. Bubble yang terbentuk di sekitar bodi airfoil memiliki pengaruh terhadap
performa aerodinamisnya. Berdasarkan hasil simulasi, diperoleh profil bubble
separation, seperti panjang bubble, tebal bubble, dan penurunan koefisien tekanan ketika
terbentuknya bubble.

Table 4. 4 Profile Bubble pada Angle of attack 8°

Airfoil
B/.=0,075 B/ =015 B/.=0225
Panjang Bubble (L) 0,0473 0,0373 0,0403
Tebal Bubble (T) 0,0023 0,0025 0,0025
Penurunan C, -3,18 -2,79 -2,26
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Gambar 4. 33 Reattachment Point Airfoil dengan Bump, B/C = 0,15

Berdasarkan hasil simulasi, diperoleh profil bubble separation, seperti panjang
bubble, tebal bubble, titik reattachment, dan penurunan koefisien tekanan ketika
terbentuknya bubble. Gambar 4.33 merupakan visualisasi penentuan titik reattachment
bubble dengan memastikan bahwa sudah tidak ada backflow pada saat bubble mengalami
reattachment.

4.3.5. Karakteristik Aliran Pada Airfoil Saat Angle Of Attack 12°

Pada sub bab ini akan disajikan perbandingan pressure coefficient dan streamline
velocity dari airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.
Berikut ini merupakan hasil dari simulasi dengan angle of attack 12°.
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Gambar 4. 34 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B / Cc=
0,075

Gambar 4. 35 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di B/C =0,075
Gambar 4.34 menunjukan distribusi koefisien tekanan (C,) fungsi */, pada airfoil
NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump di 0.075%/. pada angle of attack
12°. Pada grafik airfoil dengan penambahan bump terlihat perbedaan yang signifikan
dibandingkan dengan airfoil sebelum ditambahkan bump. Pada airfoil dengan
penambahan bump terlihat bahwa adanya perbedaan tekanan pada bagian atas dan bagian
bawah airfoil. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang mana ketika C, bernilai 1.
Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan kecepatan di daerah sekitar
leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan penurunan nilai C, yang

signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami streamtube convergence.
Pada grafik hasil numerik terjadi discontinuity pada titik ditambahkannya bump
pada bagian atas airfoil yang ditandai nilai C,, menurun kemudian naik kembali. Hal ini
menyebabkan aliran terseparasi dan memunculkan bubble separation cukup besar.
Bubble separtaion yang besar ini terjadi akibat penambahan bump pada angle of attack
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yang tinggi sehingga menyebabkan aliran lebih mudah terseparasi. Pada variasi ini,
bubble mulai timbul ketika */, = 0,028 dan kembali mengalami reattachment di
belakang body airfoil.
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Gambar 4. 36 Grafik COp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di B c=015
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Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.36 menunjukan distribusi
C, terhadap fungsi * /. pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan rectangular bump

di 0.15b/c pada angle of attack 12°. Pada grafik dapat diketahui titik stagnasi yang mana
ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami peningkatan kecepatan

di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga menyebabkan penurunan
nilai C, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang mengalami streamtube

convergence.

Pada variasi ini, juga dihasilkan bubble yang cukup besar yang dimulai pada saat
X/ = 0,041. Bubble yang dihasilkan pada variasi ini tidak lebih besar dari airfoil dengan
peletakan bump 0,075b/c karena peletakan bump yang lebih mundur sehingga defleksi
aliran tidak sebesar dengan variasi sebelumnya.
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Gambar 4. 38 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan Penambahan Bump di 0.225x/t
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Gambar 4. 39 Streamline Airfoil dengan Penambahan Bump di 0.225bc

Seperti variasi sebelumnya, nilai koefisien tekanan (C,) dari metode numerik
akan diambil pada bagian atas dan bawah dari airfoil. Gambar 4.38. menunjukan

distribusi C, terhadap fungsi */. pada airfoil NACA 0012 dengan penambahan

rectangular bump di 0.225b/c pada angle of attack 12°. Pada grafik dapat diketahui titik
stagnasi yang mana ketika C, bernilai 1. Setelah itu, terlihat bahwa aliran mengalami

peningkatan kecepatan di daerah sekitar leading edge di bagian atas airfoil sehingga
menyebabkan penurunan nilai C,, yang signifikan. Hal ini disebabkan oleh aliran yang

mengalami streamtube convergence.

Pada variasi ini, juga dihasilkan bubble yang cukup besar yang dimulai pada saat

X/ = 0,061. Bubble yang dihasilkan pada variasi ini tidak lebih besar dari dua variasi
sebelumnya karena peletakan bump yang lebih mundur sehingga defleksi aliran tidak
sebesar dengan variasi sebelumnya.
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Gambar 4. 40 Grafik Cp Fungsi x¢ Airfoil dengan dan tanpa Penambahan Bump Pada
Angle of attack 12°

Berdsarkan gambar 4.40 menunjukan persebaran nilai koefisien tekanan fungsi
X/ pada airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Pada
grafik di atas, terlihat perbedaan discontinuity dari setiap airfoil dimana semakin dekat
peletakan bump dengan leading edge semakin cepat grafik mengalami discontinuity.
Lalu, pada bagian bawah airfoil tidak ada perbedaan sehingga grafik dari airfoil dengan
dan tanpa penambahan bump berhimpit. Berdasarkan grafik dapat dilihat bahwa terdapat
perbedaan penurunan koefisien tekanan setelah titik stagnasi pada setiap model airfoil.
Hal ini disebabkan terdapat perbedaan peristiwa yang dialami oleh airfoil polos dan airfoil
dengan yang dimodifikasi. Pada airfoil polos, setelah melewati titik stagnasi, aliran
melewati konvergen streamtube yang ditandai dengan penurunan koefisien tekanan
cukup drastis lalu kembali naik karena aliran melewati divergen streamtube. Sedangkan
pada airfoil dengan penambahan bump, terjadi peristiwa yang cukup berbeda dimana
setelah melewati titik stagnasi, aliran melewati konvergen streamtube dengan ditandai
penurunan nilai koefisien tekanan dan kembali naik karena melewati divergen
streamtube, lalu aliran kembali melewati konvergen streamtube dan divergen streamtube
pada saat aliran melewati bump.

Berdasarkan dari simulasi yang sudah dilakukan terlihat bahwa penambahan
rectangular bump pada angle of attack 12°menghasilkan bubble separation yang berbeda
dengan variasi sebelumnya. Pada saat penambahan bump di angle of attack ini, terlihat
adanya bubble separation yang lebih besar dibandingkan sebelumnya. Hal ini disebabkan
oleh penggunaan angle of attack yang tinggi. Pada angle of attack yang lebih tinggi, aliran
udara menjadi lebih rentan terhadap turbulensi sehingga dapat memperbesar ukuran
bubble. Bubble yang terbentuk pada variasi angle of attack 12°¢ baru mengalami
reattachment di area setelah airfoil sehingga dapat dikatakan airfoil mengalami stall.
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4.4. Intensitas Turbulen

Selain nilai koefisien drag dan lift, dilakukan pula analisis terhadap intensitas
turbulen. Penambahan bump dapat memicu turbulensi dimana dapat mempercepat transisi
laminar boundary layer menuju turbulent boundary layer. Pada sub bab ini akan dibahas
karakteristik aerodinamika, berupa intensitas turbulen dari airfoil dengan dan tanpa
penambahan bump pada angle of attack 0°, 4°, 8°, 12°.

4.4.1 Intensitas Turbulen Pada Angle of Attack 0°.

Disajikan karakteristik intensitas turbulen untuk setiap masing-masing variasi
pada penelitian ini yang kemudian akan dibandingkan antara airfoil polos dan airfoil yang
sudah dimodifikasi.

turb-intensity 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22

Gambar 4. 41 Kontur Intensitas Turbulen Pada Airfoil Polos
Pada airfoil polos, kontur intensitas turbulensi di area favorable berkisar antara
0,075 hingga 0,08, sedangkan pada area adverse pressure intensitas turbulensi berada
pada rentang 0,045 - 0,06.

B/C=0,075

B/C=0,15

B/C=0,225

e
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turb-intensity 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22

Gambar 4. 42 Kontur Intensitas Turbulensi Airfoil dengan Bump

Pada gambar 4.42 dapat diamati terdapat perbedaan dari intensitas turbulen pada
airfoil yang sudah dimodifikasi, terlihat bahwa intensitas turbulen tertinggi dengan nilai
0,22 terjadi pada area setelah peletakan bump yang disebabkan oleh timbulnya bubble
separation. Pada airfoil dengan penambahan bump, intensitas turbulen daerah adverse
pressure lebih besar dibanding dengan airfoil polos. Hal ini disebabkan oleh kehadiran
bump yang akan mengganggu pola aliran sehingga memicu transisi aliran laminar
menjadi turbulen lebih cepat dibandingkan yang terjadi pada airfoil polos. Gangguan ini
menyebabkan terbentuknya bubble separation di belakang bump yang membuat aliran
menjauh dari bodi airfoil dan menciptakan turbulensi yang tinggi. Berdasarkan gambar
4.42 dapat dikatakan bahwa pada angle of attack 0° intensitas turbulen semakin besar

pada area adverse pada peletakan bump b/c = 0,15.
B/C=0,075

——— K —

B/C=0,15 B/C = 0,225

J—_ | -

Magnitude Velocity 4 11625 1925 26875 345 42.125 49.75 57.375 65

Gambar 4. 43 Kontur Magnitude Velocity (/) Pada Airfoil dengan dan tanpa Bump

Secara umum, intensitas turbulen yang ditinggi sering ditemukan di daerah
dengan perubahan magnitude velocity yang signifikan. Oleh karena itu, diperlihatkan juga
gambar dari kontur magnitude velocity pada setiap airfoil. Gambar 4.43 menunjukan
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gambar kontur magnitude velocity pada airfoil dengan dan tanpa penambahan bump.
Berdasarkan gambar di atas, terlihat ada perubahan yang dalam distribusi kecepatan aliran
akibat keberadaan rectangular bump. Peningkatan kecepatan terjadi akibat aliran dua kali
melewati bagian konvergen streamtube pada area leading edge dan pada area bump
akibat tambahan momentum dari bubble yang terbentuk sehingga kecepatan aliran
diperkuat. Terlihat pada airfoil polos kecepatan aliran maksimal berada pada 57 m/s dan
dengan penambahan bump kecepatan aliran maksimal bertambah hingga menjadi 62 m/s.

4.4.2 Intensitas Turbulen Pada Angle of Attack 4°

Disajikan karakteristik intensitas turbulen untuk setiap masing-masing variasi
pada penelitian ini yang kemudian akan dibandingkan antara airfoil polos dan airfoil yang
sudah dimodifikasi.

turb-intensity 0.0z 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24

Gambar 4. 44 Kontur Intensitas Turbulen Pada Airfoil Polos
Pada airfoil polos, kontur intensitas turbulensi di area favorable berkisar antara
0,075 hingga 0,08, sedangkan pada area adverse pressure intensitas turbulensi berada
pada rentang 0,045 — 0,06.

B/C=0,075

B/C=0,15
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B/C=0,225

turb-intensity 0.06 0.1 0.15 0.2 0.25

Gambar 4. 45 Kontur Intensitas Turbulensi Airfoil dengan Bump

Pada gambar 4.45 dapat diamati perbedaan dari intensitas turbulen pada airfoil
yang sudah dimodifikasi, terlihat bahwa intensitas turbulen tertinggi dengan nilai 0,25
terjadi pada area setelah peletakan bump yang disebabkan oleh timbulnya bubble
separation. Pada airfoil dengan penambahan bump, intensitas turbulen daerah adverse
pressure lebih besar dibanding dengan airfoil polos. Hal ini disebabkan oleh kehadiran
bump yang akan mengganggu pola aliran sehingga memicu transisi aliran laminar
menjadi turbulen lebih cepat dibandingkan yang terjadi pad airfoil polos. Gangguan ini
menyebabkan terbentuknya bubble separation di belakang bump yang membuat aliran
menjauh dari bodi airfoil dan menciptakan turbulensi yang tinggi. Berdasarkan gambar
4.45 dapat dikatakan bahwa pada angle of attack 4° intensitas turbulen semakin besar

pada area adverse pada peletakan bump 2/ = 0,075 dan 2/, = 0,15.
B/C=0,075

B/C=0,15 B/C=0,225
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Gambar 4. 46 Kontur Magnitude Velocity ™/ Pada Airfoil dengan dan tanpa Bump

Seperti pada pembahasan sebelumnya, pada gambar 4.46 menunjukan gambar
kontur magnitude velocity pada airfoil dengan dan tanpa penambahan bump. Berdasarkan
gambar di atas, terlihat ada perubahan yang dalam distribusi kecepatan aliran akibat
keberadaan rectangular bump. Peningkatan kecepatan terjadi akibat aliran dua kali
melewati bagian konvergen streamtube pada area leading edge dan pada area bump
akibat tambahan momentum dari bubble yang terbentuk sehingga kecepatan aliran
diperkuat. Terlihat pada airfoil polos kecepatan aliran maksimal berada pada 67 m/s dan
dengan penambahan bump kecepatan aliran maksimal bertambah hingga menjadi 75 m/s.

4.4.3 Intensitas Turbulen Pada Angle of Attack 8°

Disajikan karakteristik intensitas turbulen untuk setiap masing-masing variasi
pada penelitian ini yang kemudian akan dibandingkan antara airfoil polos dan airfoil yang
sudah dimodifikasi.

turb-intensity 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0,12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22

Gambar 4. 47 Kontur Intensitas Turbulen Pada Airfoil Polos
Pada airfoil polos terlihat kontur intensitas turbulensi berkisar pada 0,055 —
0,008.

B/C=0,15
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B/C=0,225

turb-intensity 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25

Gambar 4. 48 Kontur Intensitas Turbulensi Airfoil dengan Bump

Pada gambar 4.48 dapat diamati perbedaan dari intensitas turbulen pada airfoil
yang sudah dimodifikasi, terlihat bahwa intensitas turbulen tertinggi dengan nilai 0,25
terjadi pada area setelah peletakan bump yang disebabkan oleh timbulnya bubble
separation. Pada airfoil dengan penambahan bump, intensitas turbulen daerah adverse
pressure lebih besar dibanding dengan airfoil polos. Hal ini disebabkan oleh kehadiran
bump yang akan mengganggu pola aliran sehingga memicu transisi aliran laminar
menjadi turbulen lebih cepat dibandingkan yang terjadi pad airfoil polos. Gangguan ini
menyebabkan terbentuknya bubble separation di belakang bump yang membuat aliran
menjauh dari bodi airfoil dan menciptakan turbulensi yang tinggi. Berdasarkan gambar
4.48 dapat dikatakan bahwa pada angle of attack 8° intensitas turbulen semakin besar

pada area adverse pada peletakan bump b/c = 0,075.
B/C=0,075

B/C=0,15 B/C=0,225

’,/___> ' =
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Gambar 4. 49 Kontur Magnitude Velocity ™/ Pada Airfoil dengan dan tanpa Bump

Seperti pada pembahasan sebelumnya, pada gambar 4.49 menunjukan gambar
kontur magnitude velocity pada airfoil dengan dan tanpa penambahan bump. Berdasarkan
gambar di atas, terlihat ada perubahan yang dalam distribusi kecepatan aliran akibat
keberadaan rectangular bump. Peningkatan kecepatan terjadi akibat aliran dua kali
melewati bagian konvergen streamtube pada area leading edge dan pada area bump
akibat tambahan momentum dari bubble yang terbentuk sehingga kecepatan aliran
diperkuat. Terlihat pada airfoil polos kecepatan aliran maksimal berada pada 68 m/s dan
dengan penambahan bump kecepatan aliran maksimal bertambah menjadi 86 m/s. Pada
angle of attack 8°, peletakan bump di awal memiliki percepatan yang paling rendah yang
diduga akibat aliran terdefleksi cukup banyak sehingga menyebabkan penurunan
performa airfoil.

4.4.4 Intensitas Turbulen Pada Angle of Attack 12°

Disajikan karakteristik intensitas turbulen untuk setiap masing-masing variasi
pada penelitian ini yang kemudian akan dibandingkan antara airfoil polos dan airfoil yang
sudah dimodifikasi.

turb-intensity  0.02 0.062 0.104 0.146 0.188 0.23

Gambar 4. 50 Kontur Intensitas Turbulen Pada Airfoil Polos
Pada airfoil polos terlihat kontur intensitas turbulensi berkisar pada 0,055 —
0,008.

B/C=0,075

54



B/C=0,225

turb-intensity  0.02 0.062 0.104 0.146 0.188 0.23

Gambar 4. 51 Kontur Intensitas Turbulensi Airfoil dengan Bump

Pada gambar 4.51 dapat diamati perbedaan dari intensitas turbulen pada airfoil
yang sudah dimodifikasi, terlihat bahwa intensitas turbulen tertinggi dengan nilai 0,23
terjadi pada area setelah peletakan bump yang disebabkan oleh timbulnya bubble
separation. Pada airfoil dengan penambahan bump, intensitas turbulen daerah adverse
pressure lebih besar dibanding dengan airfoil polos. Hal ini disebabkan oleh kehadiran
bump yang akan mengganggu pola aliran sehingga memicu transisi aliran laminar
menjadi turbulen lebih cepat dibandingkan yang terjadi pad airfoil polos. Gangguan ini
menyebabkan terbentuknya bubble separation di belakang bump yang membuat aliran
menjauh dari bodi airfoil dan menciptakan turbulensi yang tinggi. Berdasarkan gambar
4.51 dapat dikatakan bahwa pada angle of attack 12° intensitas turbulen semakin besar

pada area adverse pada peletakan bump B /C = 0,15.
B/C=0,075

8\4;0\

B/C=0,15 B/C=0,225
— | —
&
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Gambar 4. 52 Kontur Magnitude Velocity ™/ Pada Airfoil dengan dan tanpa Bump

Seperti pada pembahasan sebelumnya, pada gambar 4.52 menunjukan gambar
kontur magnitude velocity pada airfoil dengan dan tanpa penambahan bump. Berdasarkan
gambar di atas, terlihat ada perubahan yang dalam distribusi kecepatan aliran akibat
keberadaan rectangular bump. Peningkatan kecepatan terjadi akibat aliran dua kali
melewati bagian konvergen streamtube pada area leading edge dan pada area bump
akibat tambahan momentum dari bubble yang terbentuk sehingga kecepatan aliran
diperkuat. Terlihat pada airfoil polos kecepatan aliran maksimal berada pada 120 m/s dan
dengan penambahan bump kecepatan aliran maksimal bertambah menjadi 110 m/s. Pada
angle of attack 12°, peletakan bump di awal memiliki percepatan yang paling rendah yang
diduga akibat aliran terdefleksi cukup banyak sehingga menyebabkan penurunan
performa airfoil.

4.5.  Analisis Hasil Koefisien Lift (C ) dan Koefisien Drag (Cp)

Parameter lainnya yang dapat menentukan performa dari suatu airfoil adalah nilai
lift coefficient (C) dan drag coefficient (Cq). Kedua nilai coefficient ini didapatkan dari
resultan gaya-gaya yang bekerja pada airfoil ketika fluida mengalir melewatinya. Nilai
coefficient lift dan drag sangat penting untuk diketahui karena kinerja dari airfoil
bergantung pada dua nilai tersebut. Pada penelitian ini akan membahas karakteristik
aerodinamika dari airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.

4.5.1. Hasil Koefisien Lift Simulasi Numerik

Salah satu hasil post-processing simulasi pada fluent adalah gaya lift. Gaya lift
adalah gaya yang arahnya tegak lurus dengan arah aliran. Analisis koefisien lift dilakukan
pada airfoil dengan dan tanpa penambahan rectangular bump yang divariasikan dengan
jarak penempatan dan angle of attack.

Gambar 4.53 menunjukan persebaran nilai lift coefficient yang didapat dari airfoil
NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.
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Gambar 4. 53 Perbandingan Grafik CL

Berdasarkan gambar 4.53 dapat diketahui bahwa airfoil dengan penambahan
bump B/C = 0,15 menghasilkan nilai lift coefficient yang tertinggi di setiap variasi angle
of attack. Namun, jika dibandingkan dengan airfoil polos dan eksperimen, airfoil dengan
bump belum berhasil untuk meningkatkan nilai lift coefficient pada angle of attack 0°, 4°,
8°, 12°. Berdasarkan hasil tersebut, dapat disimpulkan bahwa timbulnya bubble pada
airfoil yang sudah dimodifikasi tidak efektik untuk meningkatkan nilai lift coefficient. Hal
ini disebabkan laminar separation bubble (LSB) yang terbentuk di sekitar bump
menyebabkan distribusi tekanan di sepanjang permukaan airfoil menjadi tidak optimal,
terutama jika bubble terjadi di lokasi yang tidak ideal. Hal ini mengurangi kemampuan
airfoil untuk menghasilkan gaya lift lift maksimum.

4.5.2. Hasil Koefisien Drag Simulasi Numerik

Selain lift, gaya drag merupakan salah satu hasil dari post-processing. Gaya drag
merupakan gaya yang yang sejajar dengan arah aliran. Analisis koefisien drag dilakukan
pada airfoil dengan dan tanpa penambahan rectangular bump yang divariasikan dengan
jarak penempatan dan angle of attack.

Gambar 4.54 menunjukan persebaran nilai drag coefficient yang didapat dari
airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan rectangular bump.
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Gambar 4. 54 Perbandingan Grafik CD

Berdasarkan gambar 4.54 dapat dikatakan bahwa dengan semakin jauh peletakan
bump maka nilai koefisien drag yang dihasilkan akan semakin kecil, namun jika
dibandingkan dengan airfoil polos, penambahan rectangular bump masih tidak efektif
dalam mereduksi koefisien drag. Hal ini disebabkan bubble yang terbentuk masih belum
bisa mengompensasi residual dari drag yang terbentuk.

4.5.3. Hasil Rasio Koefisien Lift/Drag Simulasi Numerik

Rasio koefisien lift (C,) dan koefisien drag (C4) merupakan salah satu cara untuk
mengetahui performa airfoil dengan dan tanpa penambahan rectangular bump. Rasio C
| C4 menunjukan nilai koefisien lift dibagi dengan koefisien drag. Berdasarkan grafik
dapat dilihat persebaran dari nilai C, / Cq4 pada airfoil dengan dan tanpa penambahan
bump.
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Gambar 4. 55 Perbandingan Grafik CL/CD

Performa dari suatu airfoil dapat dilihat dari ratio nilai koefisien lift dengan
koefisien drag. Semakin besar C, / Cq nilai maka semakin baik performa dari suatu
airfoil. Berdasarkan grafik di atas dapat dilihat bahwa modifikasi airfoil dengan
penambahan bump di B/C = 0,15 memiliki performa terbaik di antara modifikasi lainnya
pada angle of attack 4° dan 8° sedangkan pada angle of attack 12° performa terbaik
dimiliki oleh airfoil dengan penambahan bump di B/C = 0,225. Namun, jika
dibandingkan dengan airfoil polos, airfoil dengan penambahan bump masih belum
mampu untuk meningkatkan performa dari airfoil. Hal ini dapat dilihat dari nilai C; / Cy4
yang dihasilkan oleh airfoil dengan bump masih jauh dibawah nilai airfoil polos. Tidak
meningkatnya performa dari airfoil yang telah dimodifikasi dapat disebabkan dari ukuran
bump, dimana bump yang terlalu besar atau terlalu kecil tidak memberikan transisi yang
diinginkan yang mengakibatkan peningkatan drag tanpa peningkatan lift yang signifikan.

4.6. Diskusi

Untuk memberikan analisa yang lebih mendalam  mengenai pengaruh
penambahan bump pada airfoil NACA 0012 pada angle of attack 0°-12° diperlukan
diskusi terkait data yang mampu menjelaskan karakteristik mengenai aliran di sekitar
airfoil NACA 0012 dengan dan tanpa penambahan bump.

Gambar 4.49 Perbandingan Karakteristik Aliran pada Airfoil saat Angle of Attack 12¢
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Gambar di atas merupakan visualisasi karakteristik aliran yang terbentuk pada
masing-masing airfoil. Pada gambar terlihat bahwa airfoil polos mengalami separasi
aliran di daerah menuju trailing edge. Lalu pada airfoil dengan penambahan bump, yang
diharapkan dapat menunda terjadinya separasi justru membuat defleksi aliran yang
berlebih sehingga membuat aliran sukar untuk reattach dan tidak efektik untuk
meningkatkan performa dengan ditandai oleh kenaikan nilai koefisien drag yang
signifikan.
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.i‘/Point

B, Divergen
Streamtube
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C, Max ! ﬁj&
Velocity \
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Gambar 4. 56 Detail Grafik Cp pada Airfoil Bump, B/C = 0,15

Pada airfoil dengan penambahan bump, aliran mengalami peristiwa yang berbeda
dengan airfoil polos. Pada gambar 4.56 dapat dilihat bahwa peristiwa diawali dengan
aliran mengalami stagnasi yang ditandai dengan Cp = 1, dilanjutkan dengan adanya
percepatan akibat aliran mengalami convergen streamtube, lalu aliran terdivergensi
sedikit sebelum akhirnya mengalami percepatan kedua akibat bump yang ditandai dengan
penurunan nilai Cp hingga minimum pressure. Setelah itu, grafik kembali naik dan Cp
mengalami konstan sejenak, hal ini menandakan bahwa pada posisi tersebut terbentuk
bubble separation akibat tidak adanya perubahan tekanan pada aliran yang terseparasi.
Titik berakhirnya bubble terjadi ketika aliran kembali reattach dengan body airfoil
dengan ditandai nilai kontur tekanan yang memiliki pola aliran seperti aliran dekat kontur.
Selain itu, reattachment point juga dapat dilihat ketika vektor kecepatan pada titik
tersebut tidak memiliki pola aliran backflow. Oleh karena itu, untuk memvalidasi
reattachment, perlu diperhatikan vektor kecepatan di area tersebut, seperti yang terlihat
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pada gambar 4.57 yang menunjukan titik reattachment dari airfoil dengan bump, B/C =
0,15 dengan angle of attack 0°.
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Gambar 4. 57 Titik Reattachemnt
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Gambar 4. 58 Hasil CI Airfoil

Gambar 4.58 menunjukan persebaran nilai Cl yang dihasilkan oleh airfoil sebelum
dan setelah penambahan bump. Pada tabel terlihat bahwa penambahan bump tidak selalu
dapat meningkatkan performa airfoil. Peletakan bump di awal diperkirakan akan
memperkuat aliran karena semakin awal peletakan maka semakin dekat dengan area
kovergensi streamtube di daerah favorable pressure gradient, di mana aliran memiliki
kecepatan tinggi. Semakin awal peletakan bump, aliran akan dikuatkan pada saat
kecepatan tertinggi sehingga diasumsikan peletakan tersebut paling efektif. Namun,
hipotesis ini tidak benar pada simulasi yang sedang dilakukan.

Penambahan bump pada airfoil diharapkan meningkatkan performa airfoil dengan
memperkuat aliran melalui bubble separation. Secara teoritis, bubble separation dapat
memberikan enerrgi tambahan melalui fluktuasi yang dihasilkan, asalkan bubble yang
terbentuk memiliki karakteristik yang optimal, seperti tebal dan tidak terlalu panjang.
Bubble dapat mengimbangi penambahan luas area pada bagian atas airfoil dengan
menghasilkan aliran turbulen yang intens di daerah adverse pressure pada bagian atas
airfoil. Hal ini bisa dicapai melalui penggunaan karakteristik bump yang berbeda, seperti
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vortex generator, groove, atau bentuk obstacle lainnya. Ketidakefektifan bump juga dapat
disebabkan oleh siklus vortex pada bubble yang tidak sempurna yang mengakibatkan
siklus vortex kurang optimal. Maka dari itu, diperlukan penelitian lanjutan mengenai
boundary layer manipulationi pada airfoil.

Komparasi Nilai CL
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Gambar 4. 59 Komparasi Nilai Cl Retangular dan Semicircular

Gambar 4.59 merupakan nilai Cl yang dihasilkan oleh airfoil polos dan airfoil
dengan penambahan bump. Berdasarkan grafik tersebut terlihat bahwa penambahan
rectangular bump memiliki error yang lebih kecil dibandingkan dengan semicircular
bump. Hal ini diduga disebabkan oleh bentuk rectangular bump memiliki lintasan yang
ekstrim yang menyebabkan aliran sulit untuk berjalan mulus di atas bump sehingga
bubble yang terbentuk oleh rectangular bump lebih kuat dengan semicircular bump. Hal
ini menunjukan bahwa performa airfoil dengan rectangular bump lebih baik dari
penambahan semicircular bump karena nilai yang dihasilkan lebih mendekati acuan.
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BAB V
KESIMPULAN DAN SARAN

51. Kesimpulan

Berdasarkan simulasi yang telah dilakukan, “Studi Numerik Pengaruh
Penambahan Rectangular Bump Terhadap Karakteristik Aerodinamika Pada Airfoil
NACA 0012”, menghasilkan beberapa kesimpulan sebagai berikut.

1.

Penambahan rectangular bump dengan sisi 3 mm pada upper side airfoil
dapat menimbulkan bubble separation pada airfoil.

Pada angle of attack rendah, efektivitas dari bubble terjadi ketika bump
b/c = 0,15 yang dibuktikan dari nilai Cl yang didapat paling mendekati
dengan nilai CI dari airfoil polos. Hal ini terjadi karena jika bump diletakan
di awal, penguatan aliran terjadi terlalu dini karena aliran belum sepenuhnya
melewati area turbulen. Sebaliknya, jika bump ditempatkan di akhir,
penguatan aliran terlambat karena aliran sudah tidak turbulen. Maka dari itu,
penempatan bump di posisi tengah adalah yang paling optimal.

Pada angle of attack tinggi (>8°), efektivitas dari bubble terjadi ketika bump
b/c = 0,225 yang dibuktikan dari Cl yang didapat paling mendekati dengan
nilai Cl dari airfoil polos. Hal ini terjadi karena jika bump ditempatkan di awal
atau tengah, aliran akan mengalami defleksi besar akibat lintasan ekstrim dari
angle of attack tinggi, dan defleksi ini diperburuk oleh keberadaan bump.
Akibatnya, defleksi yang semakin besar membuat aliran menjadi sulit untuk
mengalami reattachment. Oleh karena itu, pada angle of attack tinggi,
penempatan bump di akhir adalah yang paling optimal.

5.2. Saran
Adapun saran yang dapat dipertimbangkan untuk penelitian lebih lanjut adalah
sebagai berikut:

1.

Perlu dilakukan studi lebih lanjut mengenai pemilihan variasi geometri bump
, seperti dimpled spherical atau groove untuk mendapatkan peningkatan
performa.

Untuk mendapatkan performa yang lebih baik dapat dilakukan penambahan
bump namun dengan variasi peletakan yang berbeda
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