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Abstrak 

Pesawat terbang merupakan aplikasi ilmu mekanika 

fluida yang sangat memperhatikan aspek aerodinamika karena 

berkaitan dengan performa pada penerbangan. Satu hal penting 

yang harus diperhatikan dalam pendesainan suatu pesawat yaitu 

pemilihan airfoil dan modifikasinya. Modifikasi airfoil dilakukan 

untuk menunda separasi aliran dan meningkatkan performa 

airfoil, salah satunya dengan vortex generator. Penelitian 

sebelumnya menunjukkan bahwa penambahan vortex generator 

pada permukaan atas airfoil dapat menunda terjadinya separasi 

aliran. Hal ini disebabkan aliran lebih tahan melawan gaya gesek 

dan adverse pressure gradient. Penelitian mengenai modifikasi 

airfoil NASA LS-0417 secara eksperimen telah banyak dilakukan, 

sementara penelitian dilakukan secara numerik belum banyak 

dilakukan. Tujuan dari penelitian ini untuk mengetahui 

karakteristik aliran melintasi airfoil NASA LS-0417 yang 

dimodifikasi dengan vortex generator. 

Metode yang digunakan dalam penelitian ini adalah studi 

numerik dengan menggunakan software fluent 6.3.26. dan Gambit 

2.4.6. Model yang digunakan adalah airfoil NASA LS-0417 tanpa 

dan dengan vortex generator. Profil vortex generator berupa 

trapesium dipasang pada permukaan atas dengan posisi 10% 
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dari panjang chord. Variasi kecepatan yang digunakan yaitu 

sebesar 12 m/s atau Re sebesar 0.85  x 10
5
 dan 17 m/s atau Re 

sebesar 1.14 x 10
5
. Pemodelan turbulen yang digunakan yaitu k-

omega SST. Boundary condition untuk outlet adalah outflow, inlet 

adalah velocity inlet dan dinding atas, bawah dan samping 

adalah wall, serta menggunakan symmetry pada pemodelan 3D. 

Data yang didapatkan dari penelitian ini berupa data 

kuantitatif, yaitu koefisien tekanan (Cp), koefisien lift (CL) dan 

koefisien drag (CD) pada sudut serang (α) 0
0
, 3

0
, 6

0
 serta data 

kualitatif berupa vektor kecepatan, kontur turbulensi serta 

velocity pathline yang akan digunakan untuk menganalisa 

performa airfoil. Hasil penelitian menunjukkan  adanya pengaruh 

penambahan vortex generator pada permukaan atas airfoil, yaitu 

berupa penundaan separasi pada sudut serang 0
0
, 3

0
, serta 6

0
 dan 

peningkatan nilai CL dan CD. Pengaruh vortex generator yang 

sangat signifikan terjadi pada sudut serang 6
0
. 

 

Kata kunci : vortex generator, airfoil NASA LS-0417, koefisien 

lift, koefisien drag, separasi. 
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Abstract 

An Aircraft is one of the application of fluid mechanics 

that are concerned about the aerodynamic aspect as it relates to 

performance in flight. One important thing to consider in 

designing an aircraft is the selection and modification of the 

airfoil. The Modification of an airfoil is made to delay separation 

and to increase the performance of an airfoil, one of them is 

vortex generators. The previous research showed that the 

addition of  vortex generators on the upper surface of an airfoil 

can delay separation. It’s caused by the flow is more resistant 

against friction forces and the adverse pressure gradient. The 

research about  modification of the NASA LS-0417 airfoil has 

been widely applied experimentally, while not much research 

done numerically. The purpose of this research is to determine 

the fluid  flow characteristic across NASA LS-0417  airfoil 

modified with vortex generators.  

This research uses numerical method (CFD) with fluent 

6.3.26 and gambit 2.4.6 software. The model in this research is 

the NASA LS-0417 airfoil with  or  without vortex generators. The 

trapezoidal vortex generators are mounted 10% of the chord 

length on the upper surface. The freestream that used in this 

research is 12 m/s or 0.85 x 10
5
 of Reynolds number and 17 m/s 

or 1.14 x 10
5
 of Reynolds number. The turbulence modeling in 
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this research is k-omega SST. The boundary condition for the 

outlet is outflow, the inlet is velocity inlet and top wall, bottom 

and sides are wall, also use the symmetry for 3D modeling.  

The data to be obtained from this research is quantitative 

data, shown by pressure coefficient (CP), lift coefficient (CL), drag 

coefficient (CD) of the 0
0
, 3

0
, 6

0 
of angle of attack, also qualitative 

data that shown by velocity vector, turbulent intensity and 

velocity pathline that will use to analyze performance of an 

airfoil. The research’s result shown the effect of addition vortex 

generator on the upper surface of the airfoil, that is separation 

delay of the 0
0
, 3

0
, and 6

0
 angle of attack and increasing of CL 

and CD. The significant influence of vortex generator occur at 6
0
 

of angle of attack. 

 

Keywords:  vortex generators, NASA LS-0417 airfoil, the lift 

coefficient, drag coefficient, separation. 
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BAB I 

PENDAHULUAN  

   
1.1 Latar Belakang 

  Perkembangan ilmu pengetahuan dan teknologi 

mendorong manusia untuk dapat menciptakan sesuatu yang 

bermanfaat bagi kepentingan manusia itu sendiri. Pada bidang 

mekanika fluida, banyak sekali aplikasi yang dapat diterapkan 

melalui berbagai kendaraan. Pesawat terbang merupakan salah 

satu kendaraan yang sangat memperhatikan aspek aerodinamika 

karena berkaitan performa pada penerbangan. Oleh karena itu, 

karakteristik aerodinamika menjadi prioritas penting dalam  suatu 

pendesainan pesawat.  

Satu hal yang paling penting yang harus diperhatikan 

dalam setiap pendesainan pesawat yaitu pemilihan sebuah airfoil 

dan modifikasinya. Riset yang mengacu pada pengembangan 

teknologi airfoil telah banyak dilakukan pada tahun-tahun 

belakangan ini (McGhee dan Beasley, 1973). Airfoil yang baik 

mempunyai koefisien lift (CL) yang tinggi dan koefisien drag (CD) 

yang rendah. Berbagai modifikasi airfoil telah dilakukan untuk 

menunda separasi aliran dan meningkatkan performa airfoil. 

Energi yang hilang sering dikaitkan dengan adanya fenomena 

separasi dalam aliran, sehingga diperlukan flow control device.  

Penelitian yang telah dilakukan oleh Lin (2002) mencoba 

berbagai flow control device dalam hal penundaan separasi aliran. 

Lin menemukan bahwa vortex generator  adalah alat yang paling 

efektif dalam menunda separasi aliran dibandingkan bentuk yang 

lain. Vortex generator pertama kali ditemukan oleh Taylor (Lin, 

2002) melalui penelitiannya dengan tujuan menunda separasi 

pada diffuser. Taylor memakai vortex generator berupa plat 

rectangular dan triangular kecil yang ditempelkan pada 

permukaan. Vortex generator kemudian diketahui mampu 

meningkatkan turbulensi yang cukup tinggi ke dalam boundary 

layer. 
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Vortex generator adalah seperangkat alat yang digunakan 

untuk mengubah aliran dari laminar boundary layer menjadi 

turbulent boundary layer. Vortex generator saat ini sudah banyak 

digunakan di beberapa aplikasi aerodinamika dan industri 

pesawat terbang. Ada berbagai macam bentuk vortex generator 

seperti plat datar, delta wing, triangular, dan sebagainya. Jika 

dibandingkan antara laminar boundary layer dan turbulent 

boundary layer, didapatkan bahwa di dalam turbulent boundary 

layer kecepatan fluida yang dekat dengan permukaan mempunyai 

harga yang lebih besar daripada di dalam laminar boundary layer. 

Kecepatan yang lebih besar akan berakibat energi kinetik fluida 

juga lebih besar sehingga kemampuan fluida yang mengalir dalam 

mengatasi tegangan geser dan adverse pressure gradient lebih 

besar dan menunda separasi.  

Pada kasus aliran yang melewati airfoil, ketika sudut 

serang (angle of attack) meningkat maka terjadi peningkatan 

koefisien lift (CL) karena adanya perbedaan tekanan antara 

permukaan atas dan bawah. Namun, setelah melewati sudut 

serang tertentu, sering disebut dengan sudut stall (stalling angle) 

aliran tidak mampu melawan adverse pressure gradient dan 

terjadi separasi (Anderson, 2001). Fenomena ini sering disebut 

dengan stalling yang menghasilkan penurunan gaya angkat, 

peningkatan gaya drag, menghasilkan suara bising. Sebuah 

pesawat diharapkan dapat beroperasi pada sudut serang yang 

tinggi saat takeoff, mendarat dan maneuvering.  

Vortex generator berbentuk profil NACA 0012 dipasang 

pada airfoil NASA LS-0417 telah diteliti oleh Nurcahya (2009). 

Nurcahya menunjukkan bahwa vortex generator ini menurunkan 

kinerja airfoil NASA LS-0417 yang diindikasikan dengan 

terjadinya separasi masif lebih awal. Sementara itu, Anand dkk 

(2010) melakukan pengujian dengan pemasangan vortex 

generator berupa triangle pada airfoil jenis NACA0012 yang 

dipasang pada 10% chord length dari leading edge, dengan hasil 

bahwa penggunaan vortex generator dapat menunda separasi 

aliran pada airfoil.  
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Penempatan dan ketinggian dari vortex generator 

mempengaruhi efektivitas dari penggunaan vortex generator. 

Menurut Taylor (Lin, 2002) pemasangan vortex generator dengan 

tinggi sebesar 0,2 - 0,5 boundary layer thickness (δ) lebih efektif 

dalam peningkatan momentum di dekat dinding. Penempatan 

vortex generator dapat berupa co-rotating, dimana sudut 

kemiringan vortex generator satu dengan yang lain terhadap arah 

aliran memiliki sudut yang sama, atau counter rotating dimana 

sudut kemiringan vortex generator satu dengan yang lain 

berlawanan. Pada penelitian Godard dan Stanislas (2006) 

dibuktikan bahwa  vortex generator dengan geometri counter 

rotating vortices memberikan hasil yang paling efisien. 

Penelitian-penelitian di atas membangkitkan pemikiran 

untuk melakukan penelitian tentang karakteristik aliran fluida 

yang melintasi vortex generator berupa counter rotating flat plate 

pada airfoil jenis NASA LS-0417 dengan variasi bilangan 

Reynolds. Penelitian secara numerik saat ini banyak dilakukan 

menggunakan Computational Fluid Dynamic (CFD), dimana 

kelebihan penggunaan simulasi ini mampu memprediksi aliran 

fluida berskala mikro, seperti ukuran dari vortex generator. 

Sehingga diharapkan dengan adanya simulasi vortex generator ini 

dapat mendapatkan hasil aliran fluida yang akurat. Penempatan 

vortex generator diharapkan dapat meningkatkan performa airfoil  

bila dibandingkan dengan airfoil tanpa vortex generator (plain 

airfoil). Peningkatan performa ini berupa peningkatan gaya lift 

dan penurunan gaya drag pada sudut serang yang sama.  

     

I.2  Perumusan Masalah 

Separasi merupakan fenomena yang sering terjadi pada 

aliran yang melintasi permukaan solid namun bersifat merugikan. 

Separasi yang semakin maju menyebabkan semakin melebarnya 

daerah wake dan membesar gaya drag pada airfoil sehingga 

menurunkan kinerja airfoil.  Separasi aliran dipengaruhi oleh 

beberapa hal, seperti kekasaran permukaaan, sudut serang dan 

stabilitas freestream velocity di daerah upstream. Setiap airfoil 
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memiliki karakteristik yang bergantung pada geometri, kecepatan 

aliran yang melewati airfoil dan properti fluida. Penambahan 

vortex generator ini diharapkan lebih mampu melawan adverse 

pressure gradient sehingga penundaan separasi dapat dilakukan.  

Performa vortex generator dipengaruhi oleh penempatan, 

tinggi dan jarak antar vortex generator. Selain berfungsi untuk 

mengurangi gaya drag dari airfoil, drag yang dihasilkan dari 

vortex generator itu sendiri juga harus dikurangi. Sehingga profil 

vortex generator yang dibuat memiliki struktur yang optimal 

dalam meningkat performa airfoil. Oleh karena itu, penelitian ini 

dilakukan secara numerik untuk melihat pengaruh penambahan 

vortex generator terhadap unjuk kerja airfoil. Metode numerik ini 

diharapkan dapat memprediksi aliran yang lebih akurat sehingga 

mendekati kondisi sebenarnya  

 

I.3  Tujuan Penelitian 

Penelitian ini bertujuan untuk mengetahui karakteristik 

aliran fluida yang melintasi airfoil dengan penambahan vortex 

generator dengan konfigurasi counter rotating. Hasil penelitian 

ini dianalisa lalu dibandingkan dengan penelitian terdahulu serta 

hasil eksperimen dengan profil airfoil yang sama. Analisa 

numerik dilakukan dari hasil data kuantitatif, meliputi: koefisien 

lift (CL),  koefisien drag (CD), koefisien pressure (Cp), serta data 

kualitatif, terdiri dari: kontur turbulensi, vektor kecepatan, serta 

velocity pathline yang akan digunakan untuk menganalisa 

performa airfoil. 

 

I.4   Batasan Masalah 

  Pada penelitian ini digunakan beberapa batasan masalah 

sehingga pembahasan yang dilakukan tidak melenceng dari tujuan 

yang telah ditentukan. Adapun batasan masalah yang digunakan 

adalah sebagai berikut: 

1. Fluida kerja adalah udara dengan sifat 

incompressible, viscous dan steady. 

2. Aliran uniform di sisi masuk test section. 
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3. Kemungkinan terjadinya perpindahan panas 

diabaikan. 

4. Penelitian dilakukan secara numerik menggunakan 

software GAMBIT 2.4.6 dan  FLUENT 6.3.26 
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BAB II 

DASAR TEORI 

 

2.1   Lapis Batas Laminar dan Turbulen  

 Berdasarkan karakteristik internal aliran, maka aliran 
digolongkan menjadi aliran laminar dan turbulen. Umumnya 
klasifikasi ini bergantung pada gangguan-gangguan yang dapat 
dialami oleh suatu aliran yang mempengaruhi gerak dari pertikel-
partikel fluida tersebut. Apabila aliran mempunyai kecepatan 
relatif rendah atau fluidanya sangat viscous, gangguan yang 
mungkin dialami oleh medan aliran akibat getaran, 
ketidakteraturan permukaan batas, dan sebagainya relatif cepat 
teredam oleh viskositas fluida tersebut maka aliran fluida cepat 
digolongkan sebagai aliran laminar. Semakin jauh dari jarak  
leading edge, maka kemampuan fluida untuk meredam gangguan 
menjadi semakin kecil sehingga  keadaan peralihan (transition 
state) akan tercapai. Terlampaunya kondisi peralihan 
menyebabkan sebagian gangguan tersebut menjadi semakin kuat, 
dimana partikel bergerak fluktuatif atau acak dan terjadi 
percampuran gerak partikel antara lapisan-lapisan yang 
berbatasan. Kondisi aliran yang demikian disebut aliran turbulen. 
 

 

Gambar 2.1 Lapis batas laminar dan turbulen (Anderson, 2001) 

Pada airfoil, tekanan dan kecepatan yang dimiliki oleh 
aliran berubah di sepanjang permukaan airfoil. Pada umumnya 
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pada leading edge dari suatu  permukaan, lapis batas yang 
terbentuk adalah laminar. Seiring dengan pertumbuhan lapis 
batas, akan terjadi transisi dari lapis batas laminar menjadi lapis 
batas turbulen (gambar 2.1). Perbedaan yang mendasar antara 
aliran laminar dan turbulen adalah bahwa gerak olakan / acak 
pada aliran turbulen jauh lebih efektif dalam pengangkutan massa 
serta momentum fluidanya daripada gerak molekulnya. Kondisi 
aliran yang laminar dan turbulen ini dapat dinyatakan dengan 
bilangan Reynolds. Bila diamati secara visual, perbedaan antara 
aliran laminar dan turbulen adalah profil kecepatan aliran turbulen 
lebih landai di daerah dekat dinding daripada profil kecepatan 
aliran laminar (gambar 2.2) 

 
Gambar 2.2 Profil kecepatan aliran laminar dan turbulen di dekat 

permukaan (Fox dkk, 2004) 

2.2  Boundary Layer Thickness (δ)  

Ketebalan boundary layer (δ) didefinisikan sebagai jarak 
antara permukaan kontur sampai pada suatu titik dimana aliran 
berkurang sampai 1% bila dibandingkan dengan kecepatan 
freestream. Dikarenakan kurva profil kecepatan berubah secara 
perlahan dan asimptotik terhadap kecepatan freestream,maka 
boundary layer thickness menjadi sulit untuk diukur. Untuk 
laminar boundary layer pada plat datar, boundary layer thickness 
dapat didekati dengan perumusan (Anderson, 2001): 
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   (2.1) 
 

dimana Rex adalah harga Reynolds number sepanjang x dari plat 
datar. Untuk turbulent boundary layer perumusannya adalah 
(Anderson, 2001) : 

  (2.2) 
 

Ketebalan boundary layer yang melewati sebuah airfoil juga 
dihitung seperti plat datar yaitu jarak dari permukaan hingga saat 
aliran bernilai 0,99 dari kecepatan freestream di luar boundary 
layer. 
 
2.3  Separasi dan Wake  
 Keberadaan pressure gradient di sepanjang permukaan 
benda padat mempunyai pengaruh yang sangat besar dan 
signifikan terhadap pertumbuhan boundary layer, seperti aliran 
yang melewati suatu airfoil pada gambar 2.3. Perubahan 
boundary layer diikuti dengan perubahan tekanan dan kecepatan 
sepanjang kontur permukaan. 
 

 
 Gambar 2.3 Evolusi profil kecepatan pada airfoil (Clarkson, 1992) 

 
  Pada mulanya, kecepatan fluida akan mencapai harga nol 
atau stagnasi tepat mengenai ujung atau leading edge airfoil 



10  
 

disertai dengan tekanan maksimum. Seiring dengan pergerakan 
aliran, kecepatan aliran akan bertambah besar hingga maksimum 

serta memiliki pressure gradient negatif  







 0



p
 disebut juga 

favorable pressure gradient. Dimana p adalah tekanan dan  ,  
posisi aliran di sepanjang permukaan airfoil. Kecepatan 
maksimum diiringi dengan tekanan minimum, lalu mengalami 
kenaikan tekanan sehingga pressure gradient menjadi positif  









 0



p atau disebut juga adverse pressure gradient (APG). 

Kenaikan tekanan yang terjadi mengakibatkan kecepatan fluida 
menjadi menurun. Perbedaan tekanan dan gaya geser pada 
permukaan benda mengakibatkan momentum fluida yang 
mengalir di atasnya berkurang. Ketika momentum fluida 
berkurang secara terus-menerus akibat gaya tekan dan gaya geser 
maka semakin lama aliran fluida tersebut mengalami perlambatan 

sampai diam sehingga gradien kecepatan menjadi nol 







 0

y
v



, 

dimana v merupakan kecepatan di dekat permukaan. 

 Pada saat gradien kecepatan menjadi nol 







 0

y
v




terjadi titik separasi, yaitu titik dimana terjadi pemisahan aliran 
dari permukaan kontur benda. Separasi diakibatkan momentum 
yang dimiliki fluida sudah tidak mampu melawan APG dan 
tegangan geser yang terjadi. Di belakang titik separasi, terdapat 
sebagian fluida yang mengalami aliran balik (back flow). Aliran 
menjadi tidak stabil dan akan terjadi pergolakan aliran, dimana 
daerah terjadinya pergolakan aliran dan memiliki tekanan yang 
rendah sering disebut dengan wake. Posisi mulai terjadinya 
separasi ikut menentukan lebar daerah wake yang berakibat pula 
pada besarnya pressure drag pada bodi. separasi yang semakin 
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tertunda menyebabkan semakin sempit daerah wake sehingga 
gaya drag bodi juga akan semakin kecil. 
 
2.4  Efek Turbulent Boundary Layer terhadap Separasi  

Meskipun turbulent boundary layer mempunyai harga 
friksi permukaan yang lebih besar daripada laminar boundary 
layer, tetapi turbulent boundary layer mempunyai sesuatu yang 
menguntungkan. Jika kita bandingkan profil kecepatan yang 
terjadi di dalam laminar boundary layer dan turbulent boundary 
layer terlihat bahwa dalam turbulent boundary layer, kecepatan 
fluida yang dekat dengan permukaan mempunyai harga yang 
lebih besar daripada dalam laminar boundary layer. Kecepatan 
yang lebih besar ini akan berakibat energi kinetik fluida juga lebih 
besar, yang pada akhirnya akan menjaga agar fluida tetap 
mengalir sebelum akhirnya fluida tidak sanggup lagi mengatasi 
tegangan geser dan adverse pressure gradient, yang 
mengakibatkan terjadinya separasi. Sehingga dengan adanya 
turbulent boundary layer, separasi yang terjadi dapat ditunda, dan 
gaya drag yang terjadi akan semakin kecil (Fournier, dkk, 2002).  

 

 
(a)                                      (b)                                         

  
Gambar 2.4 Aliran fluida melalui suatu airfoil (Fournier, dkk, 2002) 

(a) Aliran laminar, separasi lebih awal.  
(b) Aliran Turbulen, terjadi penundaan separasi. 
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Gambar 2.4 menunjukkan aliran fluida melalui suatu 
airfoil, di dalam laminar boundary layer separasi terjadi lebih 
awal, sedangkan di dalam turbulent boundary layer terjadi 
penundaan separasi. Selain itu, Hoerner (1965) membuktikan 
bahwa aliran yang melewati sphere pada Reynolds Number (Re) 
rentang  104 - 105 terjadi perubahan aliran dari laminar boundary 
layer menjadi turbulent boundary layer. Pada kondisi tersebut 
terjadi penundaan separasi yang diindikasikan dengan 
pengurangan coefficient drag (Cd) dari 0.47 ke 0.1. Pengujian 
menggunakan silinder sirkular juga diteliti oleh Hoerner (1965), 
pada Re sebesar 2 – 10 x 104 silinder memiliki nilai Cd sebesar 
1,2 sedangkan pada Reynolds Number (Re) sebesar 2 – 4 x 105 

bilangan CD  berkurang secara drastis sebesar 0,3.  
 

2.5   Efek Sudut Serang  
Distribusi tekanan melewati airfoil dengan variasi sudut 

serang ditunjukkan seperti pada gambar 2.5. 

 

 

Gambar 2.5 Distribusi tekanan melewati airfoil dengan variasi sudut 
serang (http://avstop.com/) 

Tanda (+) dan (-) mewakili besarnya tekanan, sedangkan panah 
menunjukkan total gaya. Distribusi tekanan yang terjadi 
sepanjang kontur permukaan airfoil akan dapat dipresentasikan 
dalam bentuk koefisien tekanan (Cp), yang dituliskan  sebagai 
berikut. 
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       (2.3) 

Pressure coefficient merupakan perbedaan anatara tekanan lokal 
(p1) pada suatu titik di permukaan airfoil  dan tekanan freestrem 
(p0), dibagi dengan tekanan dinamis freestream (q). 

Gaya angkat pada airfoil tergantung pada koefisien gaya 
angkat (CL) dan desain bentuk chamber pada airfoil. Gaya angkat 
(CL)yang dihasilkan oleh suatu airfoil bervariasi secara linier 
terhadap perubahan sudut serang  (angle of attack). Kemiringan 
garis ditandai dengan a0 yang disebut lift slope. Pada daerah ini 
masih menempel pada hampir seluruh permukaan airfoil. Dengan 
bertambah besarnya α, aliran udara cenderung untuk separasi dari 
permukaan atas airfoil, membentuk olakan besar “dead air” di 
belakang airfoil. Pada aliran yang terseparasi ini, aliran udara 
berputar dan sebagian aliran bergerak ke arah yang berlawanan 
dengan aliran freestream disebut juga reversed flow. 

Konsekuensi dari perpisahan aliran pada α  tinggi adalah 
pengurangan gaya angkat (CL) dan bertambah besarnya gaya 
hambat akibat pressure drag. Kondisi ini disebut dengan kondisi 
stall, dan sudutnya dinamakan stalling angle. Harga maksimum 
dari CL berada tepat sebelum kondisi stall yang dilambangkan 
dengan Clmax. Clmax merupakan aspek paling penting pada 
performa airfoil, karena menentukan kecepatan dan sudut stall 
pesawat udara. Kondisi tersebut saat pesawat melakukan takeoff, 
mendarat atau manuevering. Hubungan antara gaya angkat 
dengan variasi angle of attack ditunjukkan seperti pada gambar 
2.6. 
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Gambar 2.6 Variasi CL  dengan angle of attack pada airfoil  

(Anderson, 2001) 
 

2.6  Karakteristik Airfoil NASA  LS-0417 

Usaha-usaha penelitian dan percobaan telah dilakukan 
guna pengembangan desain airfoil. Pekerjaan ini paling banyak 
dilakukan oleh NACA (National Advisory Committee for 
Aeronautices), yang sekarang bernama NASA (National 
Aeronautics and Space Administration). Karakteristik 
aerodinamika dari NACA airfoil didapatkan dari eksperimen 
yang telah dilakukan selama tahun 1930 – 1940 sedangkan NASA 
menggunakan teknik numerik pada komputer. Eksperimen 
dengan wind tunnel digunakan untuk membandingkan profil dari 
desain komputer sehingga diperoleh properties dari airfoil. 

NASA LS-0417 atau yang dikenal dengan (GA(W)-1) 
airfoil merupakan jenis kategori airfoil yang didesain dalam 
kelompok LS(1)-XXXX. LS(1) mengidentifikasikan low-speed 
(seri pertama), 2 digit selanjutnya sama dengan desain koefisien 
lift pada sepersepuluh chord  dan dua digit terakhir menunjukkan 
ketebalan airfoil dalam persen chord. 



15 
 

 
 

Radius leading edge yang besar (0,08C dibandingkan 
dengan standar 0,02C) bertujuan untuk memperhalus daerah 
koefisien telanan (Cp) maksimum. Distribusi Cp airfoil NASA 
LS-0417 pada sudut serang 00 ditunjukkan pada gambar 2.7. 

 

Gambar 2.7 Distribusi tekanan (Cp) pada sisi upper dan lower surface 
dari airfoil NASA LS-0417 (McGhee dan Beasley, 1973) 

Selain itu terdapat jenis airfoil dalam kelompok low 
speed yang memiliki ketebalan (thickness) berbeda yaitu LS(1)-
0413 dan LS(1)-0421. Bila dibandingkan dengan airfoil NACA 
yang memiliki ketebalan yang sama, airfoil jenis NASA memiliki 
sekitar 30% CLmax yang lebih tinggi dan peningkatan lift to drag 
ratio  (L/D) sebesar 50% pada koefisien lift 1,0.  Tingginya nilai 
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L/D menunjukkan kemampuan maneuvering yang optimal, 
khususnya pada aplikasi pesawat terbang. Grafik koefisien lift 
airfoil  LS-0417 pada berbagai sudut serang ditunjukkan gambar 
2.8. 

 

Gambar 2.8 Koefisien lift airfoil NASA LS-0417 dengan M = 0,15 dan 
Re = 6 x 106 (McGhee dan Beasley, 1973) 

Dari gambar 2.8 diketahui bahwa airfoil NASA LS-0417 
memiliki nilai CL yang berbeda-beda, pada gambar di atas NASA 
LS-0417 memiliki stall angle pada sudut 180. 

2.7  Pengontrolan Boundary Layer dengan Vortex 
Generator  
Lin (2002) melakukan studi pengontrolan separasi aliran 

menggunakan vortex generator (gambar 2.9).  Studi dengan flow 
control device yang lain juga dilakukan dimana hasilnya 
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ditunjukkan pada gambar 2.10. Vortex generator menunjukkan 
penundaan separasi aliran secara efektif dibandingkan bentuk 
yang lain. Hal ini dikarenakan mampu menghasilkan streamwise 
vortices sehingga aliran lebih tahan terhadap adverse pressure 
gradient. Streamwise vortices merupakan komponen dari vortex-
vortex yang sejajar dengan vektor kecepatan  ambient.  

 
Gambar 2.9 Vortex generator tipe vane dan wheeler (Lin, 2002) 

 
Penelitian  terkait dengan vortex generator dilakukan 

oleh Godard dan Stanislas (2006) dengan menggunakan bump 
(gundukan). Tujuan dari penelitiannya yaitu untuk mendapatkan 
geometri serta struktur vortex generator yang paling optimal 
dalam pengontrolan separasi aliran. Vortex generator yang 
digunakan tipe triangular vanes dengan konfigurasi counter 
rotating dan co-rotating (gambar 2.11) pada 50% dari bump 
chord. Kecepatan freestream yang divariasikan dari 1 m/s sampai 
10 m/s pada wind tunnel dengan luas 1x2 m2 dan panjang 20 m. 
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Gambar 2.10 Keefektifan berbagai macam flow control device (Lin, 

2002) 
 

 
Gambar 2.11 (a) co-rotating configuration (b) counter rotating 

configuration (Godard dan Stanislas, 2006) 

Hasil penelitian yang didapatkan yaitu vortex generator 
dengan konfigurasi counter rotating lebih efektif jika 
dibandingkan konfigurasi co-rotating seperti ditunjukkan pada 
tabel 2.1. Sesuai dengan tabel 2.1, h menunjukkan tinggi alat, l 
menunjukkan panjang alat, L adalah jarak antara trailing edge 
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dari dua vortex generator dalam satu pasang, λ adalah jarak antara 
2 pasang vortex generator, dan β menunjukkan angle of 
incidence. 

 
Tabel 2.1 Parameter optimal konfigurasi passive vortex 

generator (Godard dan Stansilas, 2006) 

 
 

Velte dkk (2007) melakukan penelitian serupa dengan 
Godard, namun dengan metode eksperimen dan numerik. Counter  
rotating vortex generator dipasang di atas bump pada 50% dari 
chord. Geometri vortex generator yang digunakan mengacu dari 
hasil penelitian yang dilakukan oleh Godard dan Stansilas(tabel 
2.2) dengan variasi ketinggian boundary layer thickness (δ) yaitu 
1 δ, 0.4 δ, dan 0,2 δ . Penelitian ini bertujuan untuk 
menginvestigasi efek dari vortex generator terhadap separasi. 
Freestream velocity yang digunakan sebesar 1 m/s.  

 
Tabel 2.2 Geometri vortex generator paling optimum (Velte dkk, 2007) 

 
 

 Hasil penelitian yang didapatkan yaitu counter  rotating 
vortex generator yang memiliki hasil yang optimal dalam 
menunda separasi aliran vortex generator dengan tinggi 0,4 δ. Hal 
ini  dikarenakan apabila menggunakan ketinggian 0,2 δ diduga 
belum cukup meningkatkan turbulensi, sedangkan  1 δ maka akan 
menaikkan gaya drag tanpa memperbaiki pressure recovery 
secara signifikan sehingga dapat mengurangi efisiensi vortex 
generator 
. 
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Gambar 2.12 Streamwise velocity profiles pada bump (Velte dkk, 2007) 
 

Penelitian vortex generator pada airfoil dilakukan oleh 
Nurcahya (2005), bertujuan untuk mengetahui efektivitas vortex 
generator jenis NACA 0012 dengan ketinggian 1 mm dan 2 mm 
terhadap airfoil NASA LS-0417. Vortex generator ini 
ditempatkan pada 25 mm arah chord line dari leading edge 
dengan variasi angle of attack 0o, 3o, 6o, 9o, 12o, 15o, 18o, 21o, dan 
24o. kesimpulan yang didapatkan yaitu dengan penggunaan vortex 
generator dapat menurunkan performa dari airfoil. 

Anand dkk (2010) melakukan penelitian mengenai 
efektifitas vortex generator jenis counter rotating triangle vortex 
generator seperti yang ditunjukkan pada gambar 2.13. Vortex 
generator ini diletakkan pada 10% chord length pada airfoil jenis 
NACA 0012 dengan angle of attack 11o dan 16o menggunakan  
Re = 5,5 x 105. 

Hasil yang diperoleh  yaitu penggunaan vortex generator 
dapat menunda separasi pada dinding airfoil. Hal ini ditunjukkan 
oleh distribusi pressure coefficient (Cp) seperti pada gambar 2.14. 
Indikasi adanya penundaan separasi yaitu ketika perbedaan 
tekanan kontur antara permukaan atas dengan permukaan bawah 
yang semakin kecil. Selain itu, pola aliran ditunjukkan seperti 
pada gambar 2.15. Ketika angle of attack sebesar 11o aliran yang 
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melewati airfoil dengan VG maupun tanpa VG hampir sama, 
sedangkan angle of attack 16o menunjukkan airfoil dengan vortex 
generator mengalami separasi lebih ke belakang bila 
dibandingkan tanpa vortex generator. 
 

 
Gambar 2.13 Triangle vortex generator dengan konfigurasi counter 

rotating (Anand dkk, 2010) 
 

 
Gambar 2.14 Distribusi Cp pada airfoil dengan atau tanpa VG pada (a) 

α = 11o (b) α = 16o (Anand dkk, 2010) 
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Gambar 2.15 Pola aliran melewati airfoil NACA 0012   

(a)  α = 11o tanpa VG   (b) α = 11o dengan VG 
(c) α = 16o tanpa VG   (d) α = 11o dengan VG  

(Anand dkk, 2010) 
 
  Dari penelitian-penelitian  terkait dengan vortex 
generator tersebut dapat disimpulkan bahwa  vortex generator 
yang memiliki geometri optimum dapat menunda separasi secara 
efektif. Separasi yang tertunda mengakibatkan berkurangnya gaya 
drag yang dimiliki oleh benda yang dilewati aliran. Airfoil NASA 
LS-0417 dikategorikan ke dalam low speed airfoil yang memiliki 
radius leading edge yang lebih besar sehingga rentan terhadap 
separasi di boundary layer pada sudut serang yang tinggi.  Pada 
penelitian kali ini dilakukan pada airfoil  NASA LS-0417 yang 
telah dipasang vortex generator dengan konfigurasi counter 
rotating pada permukaan atasnya dan dibandingkan hasilnya 
dengan airfoil tanpa vortex generator (plain airfoil). Hasil yang 
diharapkan bahwa dengan adanya pemasangan vortex generator 
dapat meningkatkan performa airfoil  yang diindikasikan dengan 
penundaan separasi terutama pada sudut serang yang tinggi. 
Penelitian ini menggunakan simulasi numerik dengan 
menggunakan software Fluent 6.3.26. 
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2.8 Numerical Modeling  
2.8.1 Deskripsi Turbulensi Model 

 Spalart-Allmaras 

 Spalart-Allmaras merupakan model turbulensi dengan 
satu persamaan yang menyelesaikan model persamaan transport 
untuk viskositas turbulen. Model ini didesain secara khusus untuk 
aplikasi aerospace yang melibatkan wall-bounded flows dan telah 
menunjukkan hasil yang baik untuk lapisan batas yang 
dipengaruhi adverse pressure gradient. Bentuk dasar model 
spalart – allmaras hanya efektif pada model dengan bilangan 
Reynolds yang kecil. Model ini dapat digunakan untuk simulasi 
yang relatif kasar dengan ukuran mesh yang besar, dimana 
perhitungan aliran turbulen yang akurat bukan merupakan hal 
yang kritis.  

 Standard k-ε  

Model ini merupakan model semi empiris yang 
dikembangkan oleh Launder dan Spalding. Pemodelan  
menggunakan persamaan transport untuk penyelesaian model k - 
ε. Variabel pertama adalah k, energy kinetik turbulen yang 
menunjukkan skala turbulensi. Variabel kedua ε (epsilon) dalam 
hal ini adalah disipasi turbulen. Model ini juga dapat 
menyelesaikan untuk heating, buoyancy dan compressibility yang 
dapat diselesaikan dalam k-ε model yang lainnya. Model tidak 
cocok untuk aliran kompleks yang meliputi strong stream 
curvature dan separation.  

 
 RNG k-є 

RNG k-є meupakan salah satu variasi pemodelan dari 
standard k-є model. Model ini sangat signifikan untuk mengubah 
dalam persamaan є, sehingga dapat memperbaiki model yang 
mempunyai highly strained flows. Dalam model ini juga dapat 
digunakan untuk aliran yang mempunyai Re yang rendah dan 
untuk memprediksi aliran yang mempunyai efek swirling.  
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 Realizable k-є 

Variasi pemodelan dari standard k-є model. Dengan 
menggunalan model ini dapat dilakukan untuk menentang 
penggunaan mathematical constraints sehingga dengan 
pemodelan ini cukup dapat memperbaiki performa dari model 
tanpa menggunakan mathematical constrains.  

 
 Standard k-ω 

Pemodelan yang menggunakan dua persamaan transport 
model untuk memecahkan k-ω. Pemodelan ini juga dapat 
digunakan untuk aliran yang memiliki Re yang rendah. 
Pemodelan ini juga dapat menampilkan transisi aliran dari aliran 
laminar menuju aliaran turbulen. Keuntungan lainnya adalah 
dapat menghitung free shear dan aliran compressible.  

 
 SST (Shear-stress Transport) k-ω 

SST (Shear-stress Transport) k-ω merupakan variasi dari 
pemodelan standard k-ω. Mengkombinasikan pemodelan asli 
Wilcox model (1988) untuk menggunakan near wall treatment 
dan standard k-є model. Model ini dikembangkan oleh Menter 
untuk memadukan formulasi model k-ω standar yang stabil dan 
akurat pada daerah di dekat dinding dengan model k-є yang 
mempunyai kelebihan pada aliran freestream. Untuk mencapai 
hal tersebut, model k-є diubah menjadi formulasi k-ω SST. Model 
k-ω SST mirip dengan model k-ω standar, tetapi dengan beberapa 
perbaikan, yaitu: 

 Model k-ω standar dan model k-єyang telah diubah 
dikalikan dengan suatu fungsi pencampuran dan kedua 
model digunakan bersama-sama, sehingga lebih akurat 
untuk daerah di dekat dinding maupun aliran yang jauh 
dari dinding dan freestream flow. 

 Definisi viskositas turbulen dimodifikasi untuk 
menghitung transport dari tegamgam geser turbulen. 

 Konstanta model berbeda dengan k-ω standar. 
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 Melibatkan sebuah besaran dari penurunan damped cross-
diffusion pada persamaan ω (omega). 
Dengan adanya fitur-fitur tersebut membuat k-ω SST 

lebih akurat dan reliable untuk cakupan jenis aliran yang lebih 
luas daripada k-ω standar. Persamaan transport yang digunakan 
pada k-ω SST Model adalah sebagai berikut: 

 

 

(2.13) 

  
 dan 
 

 

(2.) 

 
 RSM 

Merupakan model turbulensi yang paling teliti pada 
fluent. Model RSM mendekati persamaan Navier-Stokes 
(Reynolds-averaged) dengan menyelesaikan persamaan transport 
untuk tegangan reynolds bersama-sama dengan persamaan laju 
disipasi. Model ini menggunakan 5 persamaan transport, lebih 
banyak dibanding model turbulensi yang lain. Model RSM 
menghitung efek dari kurva streamline, pusaran (swirl), putaran, 
dan perubahan tiba-tiba pada aliran dengan lebih teliti daripada 
model turbulensi yang lain, sehingga dapat memberikan prediksi 
yang lebih akurat untuk aliran yang lebih kompleks.  

 

2.8.2.  Deskripsi tentang Grid Independensi 

 Pada simulasi CFD perlu memperhatikan  keakuratan 
data baik apada langkah post-processing maupun pre-processing. 
Untuk itu diperlukan langkah grid  independensi untuk 
menentukan tingkat serta struktur grid terbaik agar hasil 
pemodelan mendekati sebenarnya. Salah satu cara agar dapat 
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menguji grid independensi adalah dengan melakukan adapt. Grid 
independensi sendiri adalah solusi yang konvergen yang 
ditentukan dari perhitungan CFD yang tidak dipengaruhi oleh 
besar kecilnya grid. Apabila dengan meningkatkan jumlah dari 
sel maka kemungkinan tidak akan mengubah flow-field solution 
dan integrated quantities. Di dalam prakteknya grid independensi 
diindikasikan dengan menghaluskan mesh sehingga hal tersebut 
dilaksanakan dapat mengubah solusi numerik. Oleh karena itu 
dengan adapt dapat kita ketahui beberapa bagian saja yang harus 
lebih dihaluskan mesh agar tidak mengubah solusi numerik. Pada 
pembahasan selanjutnya akan diambil contoh tentang kasus 
hydrofoil turbulent boundary layer separation  (Nicholas dkk, 
2004). 
  Sebuah grid independensi diatur menggunakan empat 
mesh dari variasi jumlah sel. Setiap mesh diproses menggunakan 
model Realizable k-є turbulen dengan menambah perlakuan 
dinding pada airfoil pada kasus contoh berkut ini yang 
mempunyai kecepatan free stream sebesar 3 m/s (Re = 
8,284x104).  

Tabel 2.3 menampilkan prediksi koefisien lift, koefisien 
drag dan masing–masing presentase error post processing 
numerik terhadap nilai eksperimental untuk setiap mesh. Aplikasi 
dari setiap mesh umumnya membuat keakuratan prediksi dari 
koefisien drag dan lift dengan membandingkan dengan nilai hasil 
data eksperimental. Pada tabel dapat dilihat penggabungan nilai 
error dengan prediksi koefisien lift yang  turun seiring dengan 
penghalusan mesh namun untuk waktu yang sama nilai error 
meningkat dari prediksi gaya drag. Dengan menggunakan mesh C 
dan mesh D identik memiliki nilai koefisien nilai yang sama, 
sehingga solusi telah ditemukan dan grid indepensi dapat dicapai.   
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Tabel 2.3  Analisis Grid independensi koefisien drag  dan koefisien lift 
(Nicholas dkk, 2004) 

 

 Gambar 2.16 memperlihatkan pressure surface boundary 
layer dengan profil kecepatan rata–rata pada 93% C 
menggunakan setiap mesh. Dengan perbandingan data 
eksperimen, velocity profile mengabaikan prediksi, tetapi 
umumnya dapat dipecahkan menggunakan setiap mesh. Velocity 
profile diprediksi menggunakan mesh C dan mesh D yang serupa 
dan menampilkan perbedaan yang jelas dari mesh A dan mesh B, 
kembali lagi hal tersebut dapat menunjukkan grid independence 
dengan dua mesh yang jelas. 

Dengan mesh C dan mesh D memiliki hasil yang sama, 
sehingga dapat disimpulkan dengan mesh tersebut memiiliki 
tingkat grid independence yang dilakukan oleh solusi secara 
numerik. Sebagai pertimbangan dari proses infrastruktur dan 
waktu yang sempit, maka perlu dilakukan mesh yang lebih rapat 
(mesh D) dengan syarat tidak boleh menambahkan jumlah sel 
kurang dari 16% dan memperpanjang proses CPU. Pada 
umumnya keakuratan dari metode solusi numerik yang baik 
diiringi dengan meningkatnya jumlah dari cell. Namun 
penggunaan dari jumlah cell yang banyak akan dibatasi dengan 
proses dari hardware computer dan waktu proses dari komputer 
tersebut.   

 



28  
 

 

Gambar 2.16   Analisis independensi pressure surface boundary 
layer normalised stream-wise mean velocity profile pada 93%C (U = 

3m/s) (Nicholas dkk, 2004) 
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BAB III 

METODE PENELITIAN 

 
Penelitian secara numerik dilakukan dengan 

menggunakan metode  Computational Fluid Dynamics (CFD) 

dengan software  Fluent 6.3.26 dan dengan software GAMBIT 

2.4. Model yang dibuat berupa geometri dari airfoil NASA LS-

0417 dengan udara sebagai fluida kerjanya (gambar 3.1). Secara 

umum ada tiga tahapan utama yang perlu dilakukan, antara lain: 

Pre-processing, solving dan post-processing. 

Model yang digunakan yaitu benda uji berupa airfoil 

tanpa vortex generator dan airfoil dengan vortex generator. 

Kecepatan aliran udara bebas (freestream) yang digunakan 

sebesar 12 m/s dan 17 m/s dan rentang sudut serang (angle of 

attack) dari 0
0
- 24

0
 dengan step 3

0
. Setiap perubahan angle of 

attack dilakukan rotasi pada airfoil dengan arah aliran yang 

masuk horisontal terhadap sumbu-x.. 

3.1 Tahapan Penelitian 

Tahapan kegiatan yang dilakukan sehubungan dengan 

penelitian ini adalah sebagai berikut: 

1. Membuat geometri set-up dari airfoil dengan variasi 

penambahan vortex generator dan tanpa vortex generator 

dengan software GAMBIT 2.4.6 

2. Pengintegrasian hasil atau penyelesaian permodelan 

3. Analian hasil pemodelan dan visualisasi aliran serta 

komparasi dengan hasil eksperimen yang telah dilakukan. 

 

3.2 Tahap Pre-processing 

Pada tahap  ini dilakukan pembuatan model terlebih 

dahulu dengan software GAMBIT. Tahapan ini meliputi beberapa 

sub-tahapan antara lain: pembuatan model, pembuatan meshing 

elemen, penentuan daerah analisa dan penentuan parameter-

parameter yang digunakan. 
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3.2.1 Pembuatan Model 

a. Pemodelan Airfoil 

Pembuatan model airfoil merupakan proses 

menggambarkan bentuk model (prototype) berupa airfoil dengan 

vortex generator dan tanpa vortex generator yang mengacu 

terhadap ukuran test section pada eksperimen dengan wind tunnel. 

Adapun dimensi dari airfoil  NASA LS-0417 dapat dilihat pada 

Gambar 3.1. 

    

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Gambar 3.1 Model benda uji (2D) 

 

b. Pemodelan Vortex Generator 

Pemilihan geometri dari vortex generator mengacu pada 

penelitian yang telah dilakukan oleh Anand dkk, dimana 

Vortex Generator 

TAMPAK SAMPING 
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ketinggian maksimal vortex generator yang digunakan yaitu 

0.0086 dari chord, jarak antar vortex generator sebesar 0,02 C. 

Apabila disesuaikan dengan panjang airfoil yang digunakan pada 

penelitian serta  modifikasi bentuk menjadi rectangular akan 

didapatkan dimensi seperti pada gambar 3.2. 

 

 
(a) Tampak depan 

 
 

(b) Tampilan isometrik 

Gambar 3.2 Model benda uji (3D) 

 

Adapun geometri dan dimensi dari airfoil  NASA LS-

0417 dan vortex generator dapat dilihat pada tabel 3.1 : 

 
Tabel 3.1 Dimensi Airfoil NASA LS-0417 dan Vortex Generator. 

Airfoil NASA LS-

0417 
Vortex Generator 

Chord (C) = 110 mm 

Span (S) = 210 mm 

Max Thickness (T) = 18,7 mm 

Tinggi (h) = 1 mm 

Panjang (l) = 5 mm 

Sudut kemiringan (β) = 18
0
 

 

3.2.2  Pembuatan Meshing  Elemen 

Pembuatan meshing elemen yaitu membagi model solid 

menjadi elemen-elemen kecil sehingga kondisi batas dan 
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beberapa parameter yang diperlukan dapat diaplikasikan ke dalam 

elemen-elemen kecil tesebut. Bentuk yang dipilih adalah 

quadrilateral-map dengan distribusi mesh yang semakin rapat 

pada daerah dinding airfoil serta untuk pemodelan 3D 

menggunakan meshing Hex-map pada bagian airfoil dan sebagian 

dengan T-Grid pada daerah jauh dari airfoil (gambar 3.3 dan 

gambar 3.4). 

 

 
Gambar 3.3 Hasil meshing airfoil NASA LS-0417 (2D) 

 

 
Gambar 3.4 Hasil meshing airfoil NASA LS-0417 (3D) 
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3.2.3 Penentuan Daerah Analisa 

Penentuan daerah analisa yaitu menentukan parameter-

parameter dan batasan yang mungkin terjadi pada aliran. 

Boundary condition yang digunakan yaitu bagian depan airfoil 

sebagai velocity inlet, dinding atas dan dinding bawah 

dikategorikan sebagai wall, garis batas di belakang airfoil 

didefinisikan sebagai outflow sedangkan airfoil sebagai dinding 

(wall). Dimensi yang dipakai disesuaikan dengan kondisi pada 

eksperimen dengan wind tunnel seperti pada gambar 3.5 dan 

gambar 3.6.  

 

 
Gambar 3.5 Domain pemodelan airfoil 2D 

 

 
Gambar 3.6 Domain pemodelan airfoil 3D 
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3.2.4 Parameter Pemodelan 

a. Models 

Pada langkah ini dilakukan permodelan dari aliran 

(estimasi karakteristik aliran), meliputi pemilihan model solver 

dan penentuan turbulence model yang digunakan. Permodelan 

yang akan digunakan adalah viscous turbulent k-omega SST 

(Velte dkk, 2007). Hal ini untuk mendapatkan hasil yang akurat 

dalam kontur baik tekanan maupun kecepatan, prediksi untuk 

separasi bubble dan separasi massive yang akurat. 

 

b. Material 

Pada tahap ini menetapkan jenis material yang akan 

digunakan serta memasukkan data-data properties dari material 

tersebut. Permodelan ini menggunakan udara sebagai fluida kerja 

dengan (ρ) = 1,225 kg/m
3
, viskositas (μ) = 1,7894 x 10

-5
 N.s/m

2
  

 

c. Operating Condition 

Operating Condition adalah penentuan kondisi daerah 

operasi yang biasanya merupakan perkiraan tekanan pada daerah 

operasi yaitu 1 atm atau 101325 Pascal. 

 

d. Boundary Condition 

Boundary Condition adalah penentuan parameter-

parameter dan batasan yang terjadi pada aliran yang melewati 

benda uji airfoil dengan menentukan inlet, outlet serta kondisi 

pada dinding. Inlet merupakan sisi aliran datang,  inputan berupa 

kecepatan sebesar 12 m/s dan 17 m/s sedangkan outlet berupa 

outflow. Boundary condition pada kontur airfoil, dinding atas, 

dinding bawah dan samping (3D-flow) berupa wall. Agar daya 

komputasi tidak terlalu besar juga digunakan boundary condition 

berupa symmetry pada kasus pemodelan 3D-flow. 
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e. Solution 

Solusi pada penelitian ini adalah menggunakan first order 

untuk pressure, momentum turbulent kinectic energy, dan 

turbulent dissipation rate. 

 

f. Initialize 

Initialize merupakan langkah perhitungan awal untuk 

memudahkan dalam mendapatkan hasil yang konvergen pada 

tahap iterasi. Initialize dihitung dari velocity inlet. 

 

g. Monitor Residual 

Monitor residual merupakan bagian tahapan dalam 

penyelesaian masalah, berupa proses iterasi sampai mencapai 

kriteria konvergensi yang diinginkan. Kriteria konvergensi 

ditetapkan sebessar 10
-5

, artinya proses iterasi dinyatakan telah 

konvergen setelah residualnya mencapai  harga lebih kecil dari 

10
-5

. Untuk kecepatan ke arah X, Y, Z  diisi sesuai arah horizontal 

sejajar sumbu-x. 

 

h. Iterasi 

Iterasi merupakan langkah kelanjutan dari monitor 

residual yang merupakan langkah perhitungan pada Fluent 6.3.26. 

Pada tahap ini dilakukan iterasi sampai convergence criterion 

sebesar 10
-5

. Adapun kriteria konvergensi adalah 

kesalahan/perbedaan antara tebakan awal dan hasil akhir dari 

iterasi yang dilakukan oleh FLUENT pada masing-masing 

persamaan yang digunakan.  

 

3.3 Tahap solving atau processing 

Dengan menggunakan software Fluent 6.3.26, parameter 

pemodelan serta kondisi yang telah ditetapkan pada saat pre-

processing akan dihitung (diiterasi) sampai mencapai harga 

kriteria konvergensi yang diinginkan. Jika kriteria konvergensi 

tercapai sesuai pengaturan monitor residual maka tahapan 
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dilanjutkan pada post-processing dan jika tidak tercapai tahapan 

akan kembali ke tahapan pembuatan meshing. 

 

3.4 Tahap Post-processing 

Post-processing merupakan penampilan hasil serta 

analisa terhadap hasil yang telah diperoleh berupa data kualitatif 

dan data kuantitatif. Data kuantitatif berupa distribusi koefisien 

tekanan, koefisien drag dan koefisien lift. Sedangkan data 

kualitatif berupa visualisasi aliran dengan menampilkan pathlines, 

kontur turbulensi serta vektor kecepatan. 

 

3.5 Koefisien Drag (CD) dan lift (CL) 

Suatu permukaan padat yang dilewati oleh fluida yang 

bergerak akan menghasilkan resultan gaya karena interaksi 

permukaan benda dengan fluida. Gaya-gaya tersebut dihasilkan 

karena adanya tegangan normal akibat tekanan (p) dan tegangan 

geser akibat efek viscous (τw) terlihat pada gambar 3.7. Total 

resultan gaya yang diakibatkan kerja fluida pada permukaan 

benda diperoleh dengan integrasi gaya-gaya pada seluruh 

permukaan benda (gambar 3.8.a dan 3.8.b). Total gaya ini dibagi 

menjadi dua komponen (gambar 3.8.c), gaya yang sejajar dengan 

aliran disebut dengan gaya drag sedangkan gaya yang tegak lurus 

dengan aliran disebut dengan gaya lift.  

 

 
Gambar 3.7 Tekanan dan gaya geser pada elemen kecil dari permukaan 

benda (Munson dkk, 2010) 
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Gambar 3.8 Gaya yang bekerja pada airfoil (Munson dkk, 2010) 

 

Gaya drag dan lift yang terjadi dapat berupa skin friction 

(Ff) yaitu gaya hambat yang menyinggung permukaan secara 

tangensial yang timbul sebagai akibat adanya viskositas (tegangan 

geser antara fluida dan permukaan benda) dan pressure (Fp) yaitu 

gaya hambat yang tegak lurus terhadap permukaan benda yang 

timbul karena adanya tekanan fluida. Resultan gaya antara skin 

friction dan pressure yang sejajar dengan komponen sumbu x 

disebut sebagai total drag (FD) sedangkan resultan gaya yang 

sejajar dengan sumbu y disebut total lift (Fl). 

 

dFx = (p dA) cos θ + (τw dA) sin θ (3.1) 

dFy = - (p dA) sin θ + (τw dA) cos θ (3.2) 

 

Masing-masing komponen gaya tersebut kemudian 

diintegralkan seperti pada persamaan  (3.3) dan (3.4). 

 

    ∫     ∫             ∫               (3.4) 

    ∫      ∫            ∫             (3.5) 
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Biasanya gaya hambat sering diekspresikan dalam 

bilangan tak berdimensi yaitu koefisien drag (CD) sedangkan 

gaya lift dengan koefisien lift (CL) 

  

    
  

 

 
     

   
      (3.6) 

   

    
  

 

 
     

   
      (3.7) 

sedangkan luas permukaan airfoil yang dilewati oleh fluida 

digambarkan seperti pada gambar 3.9. 

 
Gambar 3.9 Luas permukaan yang dilewati aliran pada airfoil 

 (Munson dkk, 2010) 

 

Selain itu, perhitungan gaya drag total juga bisa 

didapatkan dari perhitungan defisit momentum dari fluida yang 

melewati permukaan benda. Gaya drag total tersebut hasil dari 

representasi dari wake region hasil dari separasi pada saat fluida 

melewati permukaan. Separasi merupakan aliran yang terpisah 

dari permukaan benda terjadi ketika aliran tidak lagi mampu 

mengatasi efek gesek dan adverse pressure gradient. gambar 3.10 

menunjukkan adanya defisit momentum dikarenakan aliran yang 

melewati airfoil. 
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Gambar 3.10 Sket defisit momentum akibat benda uji 

 

3.6 Flowchart Metode Penelitian 

Secara singkat prosedur penelitian secara numerik pada 

airfoil  NASA LS-0417 baik dengan vortex generator maupun 

tanpa vortex generator dapat dijelaskan dengan menggunakan 

flowchart yang akan ditunjukkan seperti pada gambar 3.11. 
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Gambar 3.11 Flowchart Metodologi Penelitian 
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BAB IV 

ANALISA DAN PEMBAHASAN 

 

 Bab ini berisi analisa dan pembahasan data dari hasil 
penelitian numerik yang telah diuraikan pada bab sebelumnya. 
Pembahasan pertama mengenai analisa grid indepensi, lalu 
pembahasan data dari hasil iterasi. Data yang diperoleh dari 
penelitian ini berupa data kualitatif dan dan kuantitatif. 
Pembahasan mengenai analisa koefisien tekanan (Cp), koefisien 
drag (CD), koefisien lift (CL) sebagai data kuantitatif. Sedangkan 
visualisasi aliran berupa velocity pathline, velocity vector, kontur 
turbulensi sebagai data kualitatif untuk memperkuat data 
sebelumnya. 
 Penelitian ini menggunakan dua macam airfoil NASA 
LS-0417 yaitu plain airfoil  dalam bentuk 2D dan 3D serta airfoil 
dengan modifikasi vortex generator dalam bentuk 3D. Dari hasil 
tersebut akan digunakan sebagai bahan analisa untuk mengetahui 
efek dari pengaruh penambahan vortex generator. Dua macam 
bilangan Reynolds digunakan pada penelitian ini, yaitu sebesar 
0,85 x 105 dan 1,14 x 105.  
 
4.1 Analisa Grid Independensi  

Dalam studi numerik yang menggunakan software Fluent 
6.3.26 ini diperlukan keakuratan data baik pada langkah post-
processing maupun pre-processingnya. Hal ini dilakukan agar 
data yang diperoleh dapat divalidasi pada aplikasi sebenarnya. 
Untuk itu diperlukan langkah grid independensi untuk 
menentukan tingkat serta struktur grid terbaik agar hasil 
pemodelan mendekati sebenarnya. 

Tabel 4.1 menunjukkan variasi meshing model uji pada 
pemodelan 2D pada kasus bilangan Reynolds 1.14 x 105. Meshing 
A merupakan meshing yang paling renggang dengan jumlah grid 
23256, sedangkan meshing D merupakan meshing yang paling 
rapat dengan jumlah grid 32124. Sesuai dengan penelitian yang 
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dilakukan Nicholas (2004) bahwa finest grid tidak didasarkan 
pada jumlah grid terbesar namun pada jumlah grid dimana 
perubahan nilai yang ditinjau tidak berubah secara siginifikan. 
Pada dua variasi mesh yang memiliki perbedaan nilai yang tidak 
signifikan tersebut maka akan dipilih jumlah mesh dengan total 
grid paling sedikit dengan tujuan untuk memaksimalkan 
efektifitas penggunaan memori dan waktu running.  Dari tabel 4.1 
dapat dilihat bahwa pada mesh C dan mesh D menghasilkan nilai 
koefisien lift dan koefisien drag yang hampir sama. Selisih antara 
meshing C dan D ±  1,3% sehingga dipilih variasi meshing C 
untuk melakukan solusi numerik pada pemodelan fluent. 
Dikarenakan dengan jumlah grid yang lebih sedikit dari meshing 
D, mesh C sudah dapat menghasilkan nilai koefisien lift dan 
koefisien drag dengan selisih yang hampir sama. 

 
Tabel 4.1 Analisa Grid Independensi koefisien lift dan koefisien drag 

pada α = 00 

Eksperimen 
α = 00 

Koefisien lift Koefisien drag 

0.4831 0.0200 

 Total 
Grid Hasil Perbedaan Hasil Perbedaan 

Mesh A 23.256 0.4229 12.4 % 0.0231 15.5 % 
Mesh B 25.476 0.4533 6.17 % 0.0219 9.50 % 
Mesh C 29.832 0.4623 4.31 % 0.0205 2.50 % 
Mesh D 32.124 0.4606 4.66 % 0.0204 2.10 % 

 
4.2 Distribusi Koefisien Tekanan (Cp) 

Pada bagian ini ditampilkan distribusi koefisien tekanan 
(Cp) airfoil NASA LS-0417  dengan dua macam variasi bilangan 
Reynolds dari hasil pemodelan numerik dengan pemodelan 
turbulensi steady flow SST ( shear stress transport) k-ω. 
Distribusi koefisien tekanan (Cp) merupakan perbandingan dari 
perbedaan tekanan antar freestream dengan tekanan sepanjang 
kontur benda padat dengan tekanan dinamis dari freestream.  
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4.2.1 Analisa Distribusi Koefisien Tekanan (Cp) Pada Plain 

Airfoil 2D 

Distribusi tekanan permukaan atas dan bawah pada  plain 
airfoil  pada angle of attack 00 dan 30 ditampilkan pada gambar 
4.1 pada  Re 1.14 x 105 sedangkan gambar 4.5 pada Re 0.85 x 105. 
Data yang didapatkan dari hasil numerik dibandingkan dengan 
ekperimen yang dilakukan oleh McGhee Robert (1973) dengan 
Re  6 x 106.  

Gambar 4.1 menunjukkan distribusi tekanan permukaan 
atas dan bawah dari plain airfoil pada sudut serang  00 dan 30 
sedangkan sudut serang  60 dan 90 ditunjukkan pada gambar 4.2. 
Dari kedua hasil grafik, besarnya tekanan pada permukaan bawah 
lebih tinggi daripada permukaan atas, hal ini dikarenakan  
kecepatan fluida saat melewati permukaan atas lebih tinggi 
sehingga nilai Cp akan semakin negatif. Hal ini pula yang 
menyebabkan airfoil memiliki gaya angkat (lift force). Semakin 
kecil atau negatif nilai Cp pada permukaan atas seiring dengan 
bertambahnya sudut serang, menunjukkan bahwa kecepatan 
fluida pada permukaan atas semakin tinggi. Kecepatan paling 
maksimum ditunjukkan pada nilai Cp paling rendah yaitu pada 
sudut serang  90 pada permukaan atasnya. 

Titik stagnasi di sisi permukaan bawah pada sudut serang 
00  terjadi pada saat x/c = 0, bertambahnya sudut serang 
menyebabkan pergeseran titik stagnasi yang sangat kecil, dimana 
titik stagnasi ditunjukkan pada nilai Cp sebesar 1. Setelah 
mencapai titik stagnasi, pada permukaan bawah mengalami 
percepatan yang ditandai dengan grafik Cp yang menurun secara 
landai. Sedangkan pada permukaan atas nilai Cp turun secara 
drastis hingga mencapai kecepatan maksimum. Setelah itu 
tekanan cenderung meningkat karena harus melawan adverse 
pressure gradient dan tegangan geser baik pada permukaan atas 
maupun bawah. Pada sudut serang (α) 90, separasi mulai sedikit 
muncul pada permukaan atas dengan posisi x/c = 0.7. 
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Gambar 4.1 Perbandingan Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada 

Re 1.14 x 105 (numerik) dan Mcghee Robert (1973) pada Re 6 x 106 
(eksperimen) 

 

 
Gambar 4.2 Perbandingan Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada 

Re 1.14 x 105 (numerik) dan Mcghee Robert (1973) pada Re 6 x 106 
(eksperimen) 
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Distribusi tekanan permukaan atas dan bawah dari plain 
airfoil pada sudut serang 120 dan 150 ditunjukkan pada gambar 
4.3 sedangkan sudut serang 180 dan 210 ditunjukkan pada 
gambar 4.4. Tren yang terlihat menunjukkan bahwa perbedaan 
nilai Re antara hasil numerik dengan eksperimen tidak terlalu 
mempengaruhi tren grafik Cp. Semakin kecil nilai Cp pada sisi 
permukaan atas seiring dengan bertambahnya sudut serang, 
menunjukkan bahwa kecepatan fluida pada permukaan atas 
bertambah. Kecepatan paling maksimum ditunjukkan pada nilai 
Cp paling rendah yaitu sudut serang 210 pada permukaan atas.  

Titik stagnasi di sisi permukaan bawah pada sudut serang 
120  terjadi pada saat x/c = 0.0153, bertambahnya sudut serang 
menyebabkan pergeseran titik stagnasi, dimana titik stagnasi 
ditunjukkan pada nilai Cp sebesar 1. Setelah itu, pada permukaan 
bawah mengalami percepatan yang ditandai dengan grafik Cp 
yang menurun secara landai. Pada permukaan atas nilai Cp turun 
secara drastis hingga mencapai kecepatan maksimum. Tekanan 
cenderung meningkat karena harus melawan adverse pressure 
gradient dan tegangan geser. Berdasarkan gambar 4.3,  pada α = 
120 dan α = 150 separasi terjadi saat x/c = 0.6 dan x/c = 0.5, 
sedangkan,  pada α = 180 dan α = 210 separasi terjadi saat x/c = 
0.13 dan x/c = 0.12.  

Gambar 4.5 menunjukkan distribusi permukaan atas 
dan bawah plain airfoil pada sudut serang  00 dan 30 sedangkan 
sudut serang 60 dan 90 ditunjukkan pada gambar 4.6. Dari kedua 
hasil grafik, besarnya tekanan pada permukaan atas lebih tinggi 
daripada permukaan bawah, hal ini dikarenakan  kecepatan fluida 
saat melewati permukaan atas lebih tinggi sehingga nilai Cp akan 
semakin negatif pada permukaan bawah. Hal ini  yang 
menyebabkan airfoil memiliki gaya angkat. Seiring dengan 
bertambahnya sudut serang, nilai Cp semakin kecil pada 
permukaan atas. Hal ini  menunjukkan bahwa kecepatan fluida 
pada permukaan atas semakin tinggi. Kecepatan paling 
maksimum ditunjukkan pada nilai Cp paling rendah yaitu pada 
sudut serang  90. 
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Gambar 4.3 Perbandingan Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada 

Re 1.14 x 105 (numerik) dan Mcghee Robert (1973) pada Re 6 x 106 
(eksperimen) 

 
Gambar 4.4 Perbandingan Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada 

Re 1.14 x 105 (numerik) dan Mcghee Robert (1973) pada Re 6 x 106 
(eksperimen) 
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Berdasarkan gambar 4.5, titik stagnasi di sisi 
permukaan bawah pada sudut serang 00  terjadi pada saat x/c= 0. 
Bertambahnya sudut serang menyebabkan pergeseran titik 
stagnasi yang sangat kecil, dimana stagnasi ditunjukkan pada nilai 
Cp sebesar 1. Setelah itu, pada permukaan bawah mengalami 
percepatan yang ditandai dengan Cp yang menurun secara landai. 
Sedangkan pada permukaan atas nilai Cp turun secara drastis 
hingga mencapai kecepatan maksimum. Setelah itu tekanan 
cenderung meningkat karena harus melawan adverse pressure 
gradient dan tegangan geser, namun belum menunjukkan adanya 
separasi hingga α = 60. Hal ini disebabkan momentum yang 
dimiliki aliran masih cukup untuk melawan adverse pressure 
gradient dan tegangan geser permukaan. Namun pada sudut 
serang 90, separasi mulai sedikit muncul pada bagian belakang 
pada posisi x/c = 0.72. 

Gambar 4.7 menunjukkan distribusi permukaan atas 
dan bawah permukaan plain airfoil pada sudut serang  120 dan 150 
sedangkan distribusi tekanan airfoil pada sudut serang 180 dan 210 
ditunjukkan pada gambar 4.8. Semakin kecil atau negatif nilai Cp 
pada sisi permukaan atas seiring dengan bertambahnya sudut 
serang, menunjukkan bahwa kecepatan fluida pada permukaan 
atas bertambah. Kecepatan paling maksimum ditunjukkan pada 
nilai Cp paling rendah yaitu pada sudut serang 210.  

Stagnasi permukaan bawah pada sudut serang 120  
terjadi pada saat x/c = 0.0159, bertambahnya sudut serang 
menyebabkan pergeseran titik stagnasi, dimana titik stagnasi 
ditunjukkan pada nilai Cp sebesar 1. Setelah mencapai titik 
stagnasi, pada permukaan bawah mengalami percepatan yang 
ditandai dengan grafik Cp yang menurun secara landai. 
Sedangkan pada permukaan atas nilai Cp turun secara drastis 
hingga mencapai kecepatan maksimum. Setelah itu tekanan 
cenderung meningkat karena harus melawan adverse pressure 
gradient dan tegangan geser. Berdasarkan gambar 4.7,  pada α = 
120 dan α = 150 separasi terjadi saat x/c = 0.6 dan x/c = 0.5, 
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sedangkan,  pada α = 180 dan α =  210 separasi terjadi saat x/c = 
0.4 dan x/c = 0.11. 

 
Gambar 4.5 Distribusi Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada sudut 

serang 00 dan 30 dengan Re 0.85 x 105  

 
Gambar 4.6 Distribusi Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada sudut 

serang 60 dan 90 dengan Re 0.85 x 105 
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Gambar 4.7  Distribusi Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada 
sudut serang 120 dan 150 dengan Re 0.85 x 105 

 

 
Gambar 4.8 Distribusi Cp pada plain airfoil NASA LS-0417 pada sudut 

serang 180 dan 210 dengan Re 0.85 x 105 
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4.2.2 Analisa Distribusi Koefisien Tekanan (Cp) pada Plain 

Airfoil 3D dan Airfoil 3D dengan Vortex Generator 

Berdasarkan gambar 4.9 (a) dan 4.9 (b) menunjukkan 
perbandingan nilai distribusi  tekanan permukaan atas dan bawah 
airfoil pada sudut serang 00 dengan bilangan Re = 0.85 x 105 dan 
Re = 1.14 x 105. Berdasarkan kedua gambar tersebut, terlihat 
secara umum grafik distribusi Cp pada permukaan atas dan bawah 
memiliki tren yang hampir sama antara pemodelan 2D dengan 
3D. Apabila  dibandingkan antara airfoil dengan vortex generator 
dan plain airfoil terlihat sedikit perbedaan pada permukaan 
atasnya, yaitu nilai Cp pada permukaan atas sedikit lebih turun, 
terutama pada daerah  x/c = 0.1, yaitu daerah pemasangan VG 
sedangkan permukaan bawahnya hampir sama. Hal ini 
disebabkan penambahan vortex generator pada permukaan atas 
memberikan pengaruh berupa peningkatan kecepatan, akan tetapi 
masih kecil perubahannya. Selain itu, nilai Cp  pada permukaan 
atas airfoil dengan VG  pada x/c = 0.1 yang sedikit lebih turun 
menunjukkan bahwa penambahan VG dapat mengurangi adverse 
pressure gradient. Dari kedua macam bilangan Re menunjukkan 
bahwa selisih bilangan Re memberikan mempengaruhi yang 
sangat kecil terhadap distribusi tekanan pada airfoil. 

Aliran saat melewati leading edge  terjadi tumbukan atau 
stagnasi yang ditunjukkan dengan nilai Cp  = 1. Hal itu terjadi  di 
posisi x/c = 0  sesuai pada gambar 4.9 (a) dan 4.9 (b). Semakin 
jauh dari leading edge tekanan akan semakin turun yang ditandai 
kenaikan kecepatan hingga x/c = 0.1. Penurunan nilai Cp yang 
lebih besar pada permukaan atas menunjukkan bahwa kecepatan 
permukaan atas lebih tinggi dibandingkan permukaan bawah. 
Lalu pada posisi x/c = 0.6 nilai Cp cenderung naik menunjukkan 
bahwa aliran harus melawan adverse pressure gradient  dan 
tegangan geser. 
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 (a) 

 
(b)  

Gambar 4.9 Perbandingan distribusi Cp plain airfoil dan airfoil dengan 
vortex generator pada α = 00  (a) Re 0.85 x 105 dan  (b) Re 1.14 x 105 
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Pada gambar 4.10 (a) dan 4.10 (b) menunjukkan 
perbandingan nilai distribusi  tekanan permukaan atas dan bawah 
airfoil pada sudut serang 30 dengan bilangan Re = 0.85 x 105 dan 
Re = 1.14 x 105. Berdasarkan kedua gambar tersebut, terlihat 
secara umum grafik distribusi Cp pada permukaan atas dan bawah 
memiliki tren yang hampir sama antara pemodelan 2D dengan 
3D. Apabila  dibandingkan antara airfoil dengan vortex generator 
dan plain airfoil terlihat sedikit perbedaan pada permukaan 
atasnya. Nilai Cp pada permukaan atas sedikit lebih turun, 
terutama pada daerah pemasangan VG sedangkan permukaan 
bawahnya hampir sama. Hal ini disebabkan penambahan vortex 
generator pada permukaan atas memberikan pengaruh berupa 
peningkatan kecepatan. Selain itu, nilai Cp  pada permukaan atas 
airfoil dengan VG  pada posisi x/c = 0.1 sedikit lebih turun. Hal 
ini menunjukkan bahwa penambahan VG dapat mengurangi 
adverse pressure gradient. Dari kedua macam bilangan Re 
menunjukkan bahwa selisih bilangan Re memberikan 
mempengaruhi yang sangat kecil terhadap distribusi tekanan pada 
airfoil. 

Pada gambar 4.10 (a) dan 4.10 (b) dapat dilihat aliran saat 
melewati leading edge  terjadi tumbukan atau stagnasi yang 
ditunjukkan dengan nilai Cp  = 1. Semakin jauh dari leading edge 
tekanan akan semakin turun yang ditandai kenaikan kecepatan 
hingga x/c = 0.05. Penurunan nilai Cp yang lebih besar pada 
permukaan atas menunjukkan bahwa kecepatan pada permukaan 
atas lebih tinggi bila dibandingkan permukaan bawah. Pada posisi 
x/c = 0.1 nilai Cp yang cenderung naik menunjukkan bahwa 
aliran harus melawan adverse pressure gradient  dan tegangan 
geser. 
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(a) 

 
(b) 

Gambar 4.10 Perbandingan distribusi Cp plain airfoil dan airfoil 
dengan vortex generator pada α = 30  (a) Re 0.85 x 105 dan  (b) Re 1.14 

x 105 
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Pada gambar 4.11 (a) dan 4.11 (b) menunjukkan 
perbandingan nilai distribusi  tekanan permukaan atas dan bawah 
airfoil pada sudut serang 60 dengan bilangan Re = 0.85 x 105 dan 
Re = 1.14 x 105. Berdasarkan kedua gambar tersebut, terlihat 
secara umum grafik distribusi Cp pada permukaan atas dan bawah 
memiliki tren yang hampir sama antara pemodelan 2D dengan 
3D. Apabila  dibandingkan antara airfoil dengan vortex generator 
dan plain airfoil terlihat ada perbedaan pada permukaan atas dan 
bawahnya. Nilai Cp pada permukaan atas sedikit lebih turun, 
terutama pada daerah pemasangan VG sedangkan permukaan 
bawah sedikit lebih tinggi. Hal ini disebabkan penambahan vortex 
generator pada permukaan atas memberikan pengaruh berupa 
peningkatan kecepatan, sehingga tekanan akan turun. Selain itu, 
nilai Cp  terendah terjadi pada airfoil 3D dengan VG, 
menunjukkan bahwa penambahan VG dapat mengurangi adverse 
pressure gradient. Dari kedua macam bilangan Re menunjukkan 
bahwa selisih bilangan Re memberikan mempengaruhi yang 
sangat kecil terhadap distribusi tekanan pada airfoil. 

 
Pada gambar 4.11 (a) dan 4.11 (b) dapat dilihat pada saat 

aliran melewati leading edge  terjadi tumbukan atau stagnasi yang 
ditunjukkan dengan nilai Cp  = 1. Semakin jauh dari leading edge 
tekanan akan semakin turun yang ditandai kenaikan kecepatan 
hingga x/c = 0.05. Penurunan nilai Cp yang lebih besar pada 
permukaan atas menunjukkan bahwa kecepatan permukaan atas 
lebih tinggi dibandingkan permukaan bawah. Lalu pada posisi x/c 
= 0.5 nilai Cp yang cenderung naik menunjukkan bahwa aliran 
harus melawan adverse pressure gradient  dan tegangan geser. 
Kenaikan ini terjadi hingga trailing edge atau pada posisi x/c =1. 
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(a) 

 
(b) 

Gambar 4.11 Perbandingan distribusi Cp plain airfoil dan airfoil 
dengan vortex generator pada   α = 60 dengan  (a) Re 0.85 x 105 dan  

(b) Re 1.14 x 105 
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4.3 Koefisien lift (CL) dan koefisien drag (CD) 

Salah satu faktor yang digunakan untuk mengetahui 
karakteristik airfoil yaitu melalui nilai koefisien lift (CL) dan 
koefisien drag (CD). Kedua nilai koefisien ini didapatkan dari 
total resultan gaya yang bekerja karena adanya interaksi antara 
permukaan benda dengan fluida. Gaya drag didapatkan dari 
resultan gaya yang sejajar dengan aliran, sedangkan gaya yang 
tegak lurus dengan aliran disebut dengan gaya lift. 

‘ 
4.3.1 Analisa koefisien lift  (CL) 

Salah satu hasil post processing dari simulasi pada fluent 
6.3.26 adalah gaya lift. Dari hasil tersebut dikalkulasikan untuk 
mendapatkan koefisient lift yang terjadi. Pengamatan koefisien lift 
dilakukan dengan simulasi 2D untuk plain airfoil dan 3D, baik 
tanpa menggunakan vortex generator dan dengan menggunakan 
vortex generator.  

 
4.3.1.1 Lift  pada Simulasi Plain Airfoil 2D   

Sebagai acuan awal dalam menganalisa koefisien lift 
sehingga dapat diketahui seberapa besar pengaruh variasi 
bilangan Reynolds dan penambahan vortex generator maka 
dilakukan simulasi terhadap plain airfoil terlebih dahulu. Gambar 
4.13 menunjukkan grafik hubunan CL vs α untuk plain airfoil 
NASA LS-0417 dengan dua variasi bilangan Reynolds. 
 Data yang didapatkan dari hasil numerik pada penelitian 
ini dan eksperiman yang dilakukan oleh Pristiyan (2014) 
menggunakan dua macam variasi bilangan Reynolds, yaitu Re = 
0.85 x 105 dan Re =  1.14 x 105, sedangkan hasil ekperimen oleh 
McGhee Robert (1973) menggunakan Re sebesar 1.9 x 106. 
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Gambar 4.12 Koefisien lift (CL) vs α pada plain airfoil 2D 

 
 Pada  α = 00 terlihat bahwa plain airfoil sudah memiliki 
nilai CL. Hal ini dapat dipahami dari karakteristik airfoil NASA 
LS-0417 yang merupakan airfoil asimetris. Dari semua grafik 
menunjukkan tren yang sama, yaitu seiring dengan bertambahnya 
sudut serang (α) maka nilai koefisien lift akan bertambah hingga 
mencapai maksimum yaitu α = 150 kemudian menurun pada sudut 
serang 150 - 210. Hal ini menandakan bahwa α = 150 sudah terjadi 
stall. Nilai CL tertinggi ditunjukkan oleh hasil eksperimen oleh 
McGhee, karena menggunakan bilangan Re yang lebih tinggi dari 
hasil numerik. Bila dibandingkan kedua bilangan Re pada hasil 
numerik, didapatkan nilai CL tertinggi saat Re sebesar 1.14 x 105 
yaitu sebesar 1.5, sedangkan CL saat Re 0.85 x 105 sebesar 1.34. 
Hal ini disebabkan kecepatan freestream yang bertambah maka 
momentum yang dimiliki aliran juga bertambah sehingga lebih 
mampu melawan adverse pressure gradient dan tegangan geser. 
Dari grafik 4.12 pada bilangan Re yang sama antara hasil numerik 
dan eksperimen (Pristiyan) menunjukkan adanya perbedaan. Hasil 
numerik memiliki nilai yang lebih tinggi, namun memiliki tren 
yang masih sama.  
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4.3.1.2 Lift  pada Simulasi Plain Airfoil 3D   

Dari hasil simulasi didapat nilai CL pada  Re = 0.85 x 105 
dengan α = 00 sebesar 0.4255 , α = 30 sebesar 0.6388 sedangkan α 
= 60  sebesar 0.8889, nilai tersebut lebih besar daripada simulasi 
plain airfoil 2D dengan perbandingan sudut serang yang sama. 
Hal ini disebabkan karena adaya pengaruh dari span sehingga 
aliran lebih terdistribusi ke bagian span yang minim hambatan. 
Aliran yang terdistribusi tersebut mengakibatkan aliran tidak 
perlu berdesakan pada bagian permukaan atas dan permukaan 
bawah sehingga kecepatannya menjadi lebih rendah. Pertambahan 
sudut serang meningkatkan nilai koefisien lift  dikarenakan 
kecepatan aliran pada permukaan atas akan semakin besar 
sehingga tekanan akan semakin turun.  

 

4.3.1.3 Lift pada Simulasi Airfoil 3D dengan VG  

Gambar 4.13 menunjukkan perbandingan CL antara plain 
airfoil  dan airfoil dengan penambahan vortex generator dari hasil 
numerik pada penelitian ini dan eksperimen yang dilakukan oleh 
Pristiyan (2014). Data yang didapatkan dari hasil numerik dan 
eksperimen menggunakan dua macam variasi bilangan Reynolds, 
yaitu Re = 0.85 x 105 dan Re = 1.14 x 105. Dari hasil simulasi 
didapatkan nilai CL pada Re 0.85 x 105 dengan α = 00 sebesar 
0.4515, α = 30 sebesar 0.6491 sedangkan α = 60 sebesar 1.0571. 
Nilai tersebut lebih besar bila dibandingkan dengan simulasi 3D 
plain airfoil, yaitu 6,1% pada α = 00, 1,6% pada α = 30, 18,9% 
pada α = 60. Hal ini diakibatkan karena adanya pengaruh dari 
vortex generator yang dipasang pada airfoil. Pemasangan vortex 
generator  mempercepat perubahan aliran dari aliran laminar 
menjadi aliran turbulen, sehingga aliran yang melewati 
permukaan atas airfoil dengan pemasangan vortex generator 
memiliki kecepatan yang lebih tinggi bila dibandingkan plain 
airfoil. Pengaruh penambahan vortex generator paling signifikan 
terjadi pada sudut serang 60 yaitu kenaikan CL pada Re 0.85 x 105 
sebesar 18.92 %, sedang pada Re 1.14 x 105 sebesar 20,41 %. 
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 Gambar 4.13 Koefisien Lift (CL) sesuai jenis simulasi 

 
Dari hasil penelitian numerik, kenaikan CL memiliki tren 

yang hampir sama dengan eksperimen pada Re = 0.85 x 105 dan 
Re = 1.14 x 105. Seiring dengan kenaikan sudut serang, maka 
terjadi kenaikan nilai CL. Hasil numerik menunjukkan nilai yang 
lebih tinggi bila dibandingkan eksperimen. Perbedaan ini 
dikarenakan banyaknya constrain dalam numerik yang 
mempengaruhi data yang dihasilkan. Constrain tersebut antara 
lain jenis model turbulen yang digunakan, kondisi batas yang 
dipilih maupun tingkat kerapatan dan jenis mesh yang dipakai 
dalam pemodelan numerik. Perbedaan penggunakaan satu jenis 
constrain tersebut dapat membedakan antara hasil data numerik 
yang satu dengan data numerik lainnya.  

 
 

 
 



60  
 

4.3.2 Analisa Koefisien Drag (CD) 

Perhitungan gaya drag pada airfoil NASA LS-0417 baik 
pemodelan 2D maupun 3D didasarkan pada penentuan control 
volume pada daerah midspan. Gaya drag didapat dari hasil Fluent 
6.3.26. 

 
4.3.2.1 Drag (Cd) pada Plain Airfoil  2D 

 Sebagai acuan awal dalam menganalisa koefisien drag 
sehingga dapat diketahui seberapa besar pengaruh variasi 
bilangan Reynolds dan penambahan vortex generator, maka 
dilakukan simulasi terhadap plain airfoil terlebih dahulu. Gambar 
4.14 menunjukkan grafik hubungan CD vs α untuk plain airfoil 
NASA LS-0417. Data yang didapatkan dari hasil numerik pada 
penelitian ini dan eksperiman yang dilakukan oleh Pristiyan 
(2014) menggunakan dua macam variasi bilangan Reynolds, yaitu 
Re = 0.85 x 105 dan Re =  1.14 x 105, sedangkan hasil ekperimen 
oleh Snyder dan Satran (1977) menggunakan Re sebesar 0.5 x 
106. 

Pada α = 00 terlihat bahwa pada plain airfoil NASA LS-
0417 memiliki nilai CD sebesar 0.0295 pada Re 0.85 x 105 dan 
0.0280 pada Re 1.14 x 105. Bila dibandingkan dengan nilai 
koefisien drag hasil eksperimen yang dilakukan oleh Snyder dan 
Satran (1977)  maka nilai CD hasil numerik lebih tinggi karena 
adanya perbedaan bilangan Re yang besar. Akan tetapi tren yang 
terlihat sama, yaitu pada α = 00 - 150 kenaikan yang terjadi relatif 
kecil. Peningkatan secara drastis terjadi setelah α = 150 sampai α 
= 180 . Hal ini mengindikasikan stall angle  terjadi pada α = 150. 
Fenomena ini didukung dengan CL  yang turun tajam pada sudut 
serang yang sama. Dari grafik 4.14 pada bilangan Re yang sama 
antara hasil numerik dan eksperimen (Pristiyan) menunjukkan 
adanya perbedaan. Hasil numerik memiliki nilai yang lebih 
tinggi, namun masih memiliki tren yang sama. 
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Gambar 4.14 Koefisien Drag (CD) vs α pada plain airfoil 

 
 

4.3.2.2 Drag pada Simulasi Plain Airfoil 3D   

Dari hasil simulasi didapat nilai CD pada Re = 0.85 x 105 
α = 00 sebesar 0.0319, α = 30 sebesar 0.0616 sedangkan pada α = 
60 sebesar 0.0827, nilai tersebut lebih besar daripada simulasi 
plain airfoil 2D dengan perbandingan sudut serang yang sama. 
Hal ini disebabkan karena adanya pengaruh dari span sehingga 
aliran lebih terdistribusi ke bagian span yang minim hambatan. 
Aliran yang terdistribusi tersebut mengakibatkan aliran tidak 
perlu berdesakan pada bagian permukaan atas dan bawah 
sehingga kecepatannya menjadi lebih rendah. Pertambahan sudut 
serang meningkatkan nilai koefisien drag  dikarenakan kecepatan 
aliran pada permukaan atas akan semakin besar sehingga tekanan 
akan semakin turun. 
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4.3.2.3 Drag pada Simulasi Airfoil 3D dengan VG  

Gambar 4.15 menunjukkan perbandingan CD antara plain 
airfoil  dan airfoil dengan penambahan vortex generator dari hasil 
numerik pada penelitian ini dan eksperimen yang dilakukan oleh 
Pristiyan (2014). Data yang didapatkan dari hasil numerik dan 
eksperimen menggunakan dua macam variasi bilangan Reynolds, 
yaitu Re = 0.85 x 105 dan Re = 1.14 x 105. Dari hasil simulasi 
dengan penambahan vortex generator didapatkan nilai CD pada 
Re 0.85 x 105 dengan α = 00 sebesar 0.0483, α = 30 sebesar 0.0724 
sedangkan α = 60 sebesar 0.0774. Nilai tersebut lebih besar bila 
dibandingkan dengan simulasi 3D plain airfoil, , yaitu 51,3 % 
pada α = 00, 19,3 % pada α = 30, -6,3 % pada α = 60. Hal ini 
diakibatkan karena adanya pengaruh dari vortex generator yang 
dipasang pada airfoil. Pemasangan vortex generator  
mempercepat perubahan aliran dari aliran laminar menjadi aliran 
turbulen, sehingga aliran yang melewati permukaan atas airfoil 
dengan pemasangan vortex generator memiliki kecepatan yang 
lebih tinggi bila dibandingkan plain airfoil.  

Kenaikan sudut serang menyebabkan kenaikan gaya lift 
dan juga diiringi peningkatan gaya drag. Pengaruh variasi 
bilangan Re terhadap gaya drag pada sudut serang yang sama 
yaitu semakin besar Re maka akan semakin kecil gaya dragnya, 
karena bilangan Re yang tinggi memiliki momentum yang lebih 
tinggi sehingga  separasi bisa ditunda dan gaya drag akan kecil.  
Pengaruh penambahan vortex generator paling signifikan terjadi 
pada sudut serang 60 yaitu berupa penurunan CD pada Re 0.85 x 
105 sebesar 6.4 %, sedangkan pada Re 1.14 x 105 sebesar 10,8 %. 

Dari hasil penelitian numerik, kenaikan CD memiliki tren 
yang hampir sama dengan hasil penelitian eksperimen pada Re = 
0.85 x 105 dan Re = 1.14 x 105. Seiring dengan kenaikan sudut 
serang, maka terjadi kenaikan nilai CD. Akan tetapi pada sudut 
serang 60 hasil simulasi menunjukkan terjadi penurunan nilai CD 
sedangkan pada eksperimen peningkatan bilangan Re justru 
meningkatkan nilai CD. Perbedaan ini dikarenakan banyaknya 
constrain  dalam penelitian ini yang mempengaruhi data yang 
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dihasilkan. Constrain tersebut antara lain jenis model turbulen 
yang digunakan, kondisi batas yang dipilih maupun tingkat 
kerapatan dan jenis mesh yang dipakai dalam pemodelan 
numerik. Perbedaan penggunakaan satu jenis constrain tersebut 
dapat membedakan antara hasil data numerik yang satu dengan 
data numerik lainnya 

 
Gambar 4.15 Koefisien Drag (CD) sesuai jenis simulasi 

 
4.3.3 Analisa Rasio Koefisien lift dan drag (CL/CD) 

Pada sub bab sebelumnya telah dijelaskan mengenai CL 
dan CD dari airfoil dengan penambahan vortex generator serta 
plain airfoil sebagai acuan awal. Pada sub bab ini akan 
didiskusikan seberapa besar efektifitas  penambahan vortex 
generator bila ditinjau dari rasio koefisien lift - drag  (CL/CD). 
Rasio koefisien lift – drag menunjukkan sejumlah lift yang 
dihasilkan oleh pesawat dibagi dengan drag yang muncul akibat 
gesekan dengan udara. Semakin tinggi nilai  CL/CD maka semakin 
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baik sehingga rasio CL/CD menjadi salah satu faktor penentu 
dalam performa airfoil. 

 
Gambar 4.16 Rasio koefisien Lift - Drag (CL/CD) sesuai jenis simulasi 

 
Gambar 4.16  menunjukkan perbandingan CL/CD antara 

plain airfoil  dan airfoil dengan penambahan vortex generator 
dari hasil numerik pada penelitian ini dan eksperimen yang 
dilakukan oleh Pristiyan (2014). Data yang didapatkan dari hasil 
numerik dan eksperimen menggunakan dua macam variasi 
bilangan Reynolds, yaitu Re = 0.85 x 105 dan Re = 1.14 x 105. 
Dari hasil simulasi, pengaruh penambahan bilangan  Reynolds 
dapat meningkatkan rasio CL/CD baik plain airfoil maupun airfoil 
dengan VG. Momentum aliran pada Re yang lebih tinggi lebih 
mampu mengatasi tegangan geser dan adverse pressure gradient 
yang terjadi sehingga separasi semakin tertunda ke belakang. 
Sedangkan pengaruh penambahan vortex generator akan 
menurunkan nilai CL/CD pada sudut serang 00 dan 30, sedangkan 
pada sudut serang 60 rasio CL/CD akan meningkat dengan 
penambahan vortex generator. Hal ini diakibatkan pada sudut 
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serang 00 dan 30 aliran masih mengikuti bodi sehingga gaya drag  
yang dihasilkan oleh vortex generator itu sendiri lebih dominan. 
Pada sudut serang 60 gaya drag akibat adanya separasi menurun 
akibat penambahan vortex generator. Bila dibandingkan dengan 
hasil eksperimen, nilai CL/CD lebih tinggi karena adanya 
perbedaan nilai CL dan CD yang ada pada pembahasan 
sebelumnya. 

 
4.4 Visualisasi Aliran 

Pada bagian ini ditampilkan beberapa hasil visualisasi 
aliran hasil post processing pemodelan numerik  dengan 
turbulence model k-ω SST. Visualisasi aliran yang akan 
dijelaskan diantaranya velocity vector, velocity pathline serta 
kontur turbulensi yang berguna untuk melengkapi informasi 
mengenai hasil pemodelan numerik yang telah dijelaskan 
sebelumnya. 

 
4.4.1 Karakteristik Aliran Plain Airfoil  

4.4.1.1 Vektor Kecepatan pada Plain Airfoil 

Pada Gambar 4.17 merupakan  visualisasi vektor 
kecepatan pada sudut serang  00 dan 30, sedangkan 4.18 pada 
sudut serang  60 dan 90. Secara visual pada α = 00 belum terjadi 
separasi pada kedua variasi bilangan pada kedua variasi bilangan 
Reynolds. Sedangkan pada α = 30 separasi terjadi pada x/c = 0.8 
pada permukaan atas dengan Re rendah, separasi belum terjadi 
pada sudut serang yang sama dengan Re yang lebih tinggi. Pada 
gambar 4.18 separasi dekat trailing edge  mulai terjadi pada sisi 
permukaan atas baik α = 60 dan α = 90, dengan separasi paling 
awal terjadi pada α = 90 pada Re 0.85 x 105 seperti pada gambar 
4.17 (c). Hal ini disebabkan semakin besar bilangan Re  maka 
momentum akan semakin besar sehingga menyebabkan aliran 
masih mengikuti kontur airfoil. Selain itu besarnya sudut serang 
menyebabkan luasan daerah yang dialiri fluida menjadi terbatas 
sehingga mudah terpisah (terseparasi) dari kontur permukaan. 
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Pada gambar 4.19 merupakan  visualisasi vektor 
kecepatan pada sudut serang  120 dan 150, sedangkan 4.20 pada α 
= 180 dan α = 210. Secara visual pada α = 120 separasi terjadi lebih 
awal yaitu pada x/c = 0.45 pada Re yang lebih rendah dan x/c = 
0.54 pada Re  yang lebih tinggi. Sesuai dengan gambar 4.19, 
separasi akan semakin maju dekat leading edge  seiring dengan 
bertambahnya sudut serang dan bilangan Reynolds yang kecil 
pada sudut serang yang sama. Separasi menentukan besar 
kecilnya wake , apabila separasi yang terjadi lebih awal maka 
wake yang terbentuk akan semakin besar. Pada gambar 4.20 baik  
α =180 dan α = 210  separasi sudah terjadi di awal, dekat dengan 
leading edge. Hal ini juga diperkuat dengan pernyataan 
sebelumnya bahwa pada kondisi tersebut airfoil telah mengalami 
kondisi stall. 

 

4.4.1.2 Velocity pathline pada plain airfoil 

Gambar 4.21, gambar 4.22, gambar 4.23, gambar 4.24 
merupakan  visualisasi velocity pathline pada rentang  angle of 
attack dari  00 hingga 210. Terlihat pada Gambar 4.22 titik 
stagnasi terjadi pada posisi x/c = 00. Semakin besar sudut serang 
maka posisi stagnasi semakin menjauh dari leading edge dan 
timbul vortex pada bagian trailing edge. Vortex paling besar serta 
diiringi separasi dekat dengan leading edge terjadi pada sudut 
serang paling tinggi yaitu 180 dan 210. Hal ini juga didukung oleh 
kondisi sebelumnya bahwa stall angle terjadi pada sudut 150. 
Apabila dibandingkan pada sudut serang yang sama, bilangan Re 
yang lebih rendah akan menghasilkan vortex yang lebih besar. 
Hal ini disebabkan semakin besar bilangan Re  maka momentum 
akan semakin besar sehingga lebih mampu melawan adverse 
pressure gradient dan tegangan geser. 
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Gambar 4.17 Vektor Kecepatan pada plain airfoil NASA LS-0417 

pada sudut serang (α) 00, 30 dengan Re 0.85 x 105 dan 1.14 x 105 
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4.4.2 Karakteristik Aliran Plain Airfoil 3D dan Airfoil 

dengan VG 

4.4.2.1 Vektor Kecepatan pada  Plain Airfoil 3D dan Airfoil 

dengan VG 

Gambar 4.25 menunjukkan vektor kecepatan pada airfoil 
di daerah downstream dengan pemotongan pada area midspan. 
gambar 4.25 (a) merupakan vektor kecepatan pada plain airfoil 
dengan sudut serang 00 sedangkan 4.25 (b) pada airfoil  dengan 
vortex generator. Pada plain airfoil 3D separasi mulai terjadi 
pada x/c = 0.9, sedangkan pada airfoil dengan penambahan vortex 
generator belum terlihat terjadi separasi hingga di daerah trailing 
edge. Hal ini disebabkan dengan adanya vortex generator 
menambah momentum aliran sehingga aliran masih mengikuti 
kontur bodi airfoil. Momentum aliran yang tinggi  mampu 
melawan gaya geser dan adverse pressure gradient. 

 

 
Gambar 4.25 Perbandingan vektor kecepatan dengan pemotongan 

midspan pada sudut serang 00 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D 
(b) Airfoil dengan VG 

(a) 

(b) 
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Gambar 4.26 menunjukkan vektor kecepatan pada sudut 
serang 00 searah sumbu axis dengan x/c = 0.55. Gambar 4.26 (a) 
merupakan vektor kecepatan pada plain airfoil sedangkan 4.26 
(b) airfoil  dengan vortex generator. Vektor kecepatan yang 
ditunjukkan pada plain airfoil terlihat aliran masih mengikuti arah 
sumbu axis, sedangkan pada airfoil dengan VG terlihat arah aliran 
hanya sedikit berbelok karena adanya konfigurasi counter 
rotating pada vortex generator. Vortex yang seharusnya ada bila 
dengan penambahan VG belum terlihat. Hal ini disebabkan pada 
sudut serang 00 aliran masih mengikuti kontur bodi, sehingga 
dengan penambahan VG ini aliran hanya mengalir kearah sisi luar 
dari VG saja.  

 
Gambar 4.27 menunjukkan vektor kecepatan pada airfoil 

di daerah downstream dengan pemotongan pada area midspan 
searah sumbu-z. Gambar 4.27 (a) merupakan vektor kecepatan 
pada plain airfoil dengan sudut serang 30 sedangkan 4.27 (b) pada 
airfoil  dengan vortex generator. Pada plain airfoil 3D separasi 
mulai terjadi pada x/c = 0.82, sedangkan letak titik separasi bila 
dibandingkan dengan sudut serang 00 terjadi lebih awal karena 
luas permukaan yang dialiri fluida semakin besar. Pada airfoil 
dengan penambahan vortex generator belum terlihat terjadi 
separasi hingga di daerah trailing edge. Hal ini disebabkan 
dengan adanya vortex generator menambah momentum aliran 
sehingga aliran masih mengikuti kontur bodi airfoil. Momentum 
aliran yang tinggi  mampu melawan gaya geser dan adverse 
pressure gradient. 

Gambar 4.28 menunjukkan vektor kecepatan pada sudut 
serang 30 dengan pemotongan searah sumbu axis dengan x/c = 
0.55. Gambar 4.28 (a) merupakan vektor kecepatan pada plain 
airfoil sedangkan 4.28 (b) pada airfoil  dengan vortex generator. 
Fenomena yang terlihat masih cenderung sama dengan sudut 
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Gambar 4.26 Perbandingan vektor kecepatan  dengan pemotongan x/c 

= 0.55 pada sudut serang 00 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) 
Airfoil dengan VG 

(a) 

(b) 
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serang 00. Vektor kecepatan yang ditunjukkan pada plain airfoil 
terlihat aliran masih mengikuti arah sumbu axis, sedangkan  
airfoil dengan VG terlihat arah aliran hanya sedikit berbelok 
karena adanya konfigurasi counter rotating pada vortex 
generator. Vortex yang seharusnya ada bila dengan penambahan 
VG belum terlihat. Hal ini disebabkan pada sudut serang 30 aliran 
masih mengikuti kontur bodi, sehingga dengan penambahan VG 
ini aliran hanya mengalir kea rah sisi luar dari VG saja.  
 

 
Gambar 4.27 Perbandingan vektor kecepatan dengan pemotongan 

midspan pada sudut serang 30 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D 
(b) Airfoil dengan VG 

 
Gambar 4.29 menunjukkan vektor kecepatan pada airfoil 

di daerah downstream dengan pemotongan pada area midspan 
searah sumbu-z. Gambar 4.29 (a) merupakan vektor kecepatan 
pada plain airfoil dengan sudut serang 30 sedangkan 4.29 (b) pada 
airfoil  dengan vortex generator. Pada plain airfoil 3D separasi 

(a) 

(b) 
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Gambar 4.28 Perbandingan vektor kecepatan  dengan pemotongan x/c 
= 0.55 pada sudut serang 30 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) 

Airfoil dengan VG 

(a) 

(b) 
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mulai terjadi pada x/c = 0.64, sedangkan letak titik separasi bila 
dibandingkan dengan sudut serang 00 dan 30 terjadi lebih awal 
karena luas permukaan yang dialiri fluida semakin besar. Airfoil 
dengan penambahan vortex generator belum terlihat terjadi 
separasi hingga di daerah trailing edge. Hal ini disebabkan 
dengan adanya vortex generator menambah momentum aliran 
sehingga aliran masih mengikuti kontur bodi airfoil. Momentum 
aliran yang tinggi  mampu melawan gaya geser dan adverse 
pressure gradient. 

Gambar 4.30 menunjukkan vektor kecepatan pada sudut 
serang 30 dengan pemotongan searah sumbu axis dengan x/c = 
0.55. Gambar 4.30 (a) merupakan vektor kecepatan pada plain 
airfoil sedangkan 4.30 (b) pada airfoil  dengan vortex generator. 
Fenomena yang terlihat masih cenderung sma dengan sudut 
serang 00. Vektor kecepatan yang ditunjukkan pada plain airfoil 
terlihat aliran masih mengikuti arah sumbu axis, sedangkan pada 
airfoil dengan VG terlihat arah aliran hanya sedikit berbelok 
karena adanya konfigurasi counter rotating pada vortex 
generator. Vortek yang pada sudut serang 60 sudah mulai terlihat 
namun masih sangat kecil di sekitar bodi x/c = 0.55. 

 
Gambar 4.29 Perbandingan vektor kecepatan dengan pemotongan 

midspan pada sudut serang 60 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D 
(b) Airfoil dengan VG 

(b) 

(a) 
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Gambar 4.30 Perbandingan vektor kecepatan  dengan pemotongan x/c 
= 0.55 pada sudut serang 60 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) 

Airfoil dengan VG 

(a) 

(b) 
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4.4.2.2.Velocity pathline pada Plain Airfoil 3D dan Airfoil 

dengan VG 

  Gambar 4.31 merupakan visualisasi velocity pathline 
pada airfoil dengan sudut serang 00, dengan plain airfoil  
ditunjukkan pada gambar 4.31 (a) serta airfoil  dengan 
penambahan vortex generator ditunjukkan pada gambar 4.31 (b). 
Visualisasi pathline pada plain airfoil pada gambar 4.31 (a) 
menunjukkan bahwa aliran mengalami distribusi merata di 
sepanjang span serta masih cenderung mengikuti kontur bodi 
sampai trailing edge. Pathline pada plain airfoil yang berwarna 
biru pada bagian downstream  menunjukkan kecepatan mulai 
menurun. Pathline pada airfoil dengan vortex generator seperti 
pada gambar 4.31 (b) menunjukkan aliran lebih memilih melewati 
daerah sisi luar pada satu pasang VG daripada melewati sisi dalam 
dari VG sehingga menyebabkan persebaran yang tidak merata bila 
dibandingkan dengan plain airfoil. Akan tetapi aliran mengalami 
peningkatan setelah melewati vortex generator, terlihat warna 
merah saat melewati permukaan atas. Selain itu, pathline pada 
trailing edge  masih menunjukkan kecepatan lebih tinggi 
sehingga momentum aliran masih tinggi dan belum terjadi 
separasi. Efek penambahan vortex generator pada sudut serang 00 
dengan visualisasi ini belum terlihat jelas, karena aliran yang 
melewati plain airfoil masih cenderung mengikuti kontur bodi. 

Gambar 4.32 merupakan visualisasi velocity pathline 
pada airfoil dengan sudut serang 30, dengan plain airfoil  
ditunjukan pada gambar 4.32 (a) serta airfoil  dengan modifikasi 
vortex generator ditunjukkan pada gambar 4.32 (b). Pathline pada 
plain airfoil pada gambar 4.32 (a) menunjukkan bahwa aliran 
mengalami distribusi merata di sepanjang span serta masih 
cenderung mengikuti kontur bodi sampai trailing edge. Pathline 
yang berwarna biru pada bagian downstream  menunjukkan 
kecepatan mulai menurun dan pada pemabahasan sebelumnya 
bahwa separasi terjadi pada x/c = 0.81. Separasi inilah yang 
ditunjukkan pada velocity pathline terlihat seperti vortex kecil di 
sepanjang span airfoil. Pathline pada airfoil dengan vortex  
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generator seperti pada gambar 4.32 (b) menunjukkan aliran lebih 
memilih melewati daerah sisi luar pada satu pasang VG daripada 
melewati sisi dalam dari VG sehingga menyebabkan persebaran 
yang tidak merata bila dibandingkan dengan plain airfoil. Akan 
tetapi aliran mengalami peningkatan kecepatan setelah melewati 
vortex generator, terlihat warna merah saat melewati permukaan 
atas. Selain itu, pathline pada trailing edge  masih menunjukkan 
kecepatan lebih tinggi sehingga momentum aliran masih tinggi 
dan belum terjadi separasi. 

Gambar 4.33 merupakan hasil visualisasi velocity 
pathline pada airfoil dengan sudut serang 60, dengan plain airfoil  
ditunjukan pada gambar 4.33 (a) serta airfoil  dengan modifikasi 
vortex generator ditunjukkan pada gambar 4.33 (b). Visualisasi 
pathline pada plain airfoil pada gambar 4.33 (a) menunjukkan 
bahwa aliran mengalami distribusi merata di sepanjang span 
namun mulai menunjukkan adanya separasi di daerah dekat 
trailing edge. Separasi  ditandai dengan muncunya banyak vortex 
kecil di dekat trailing edge sepanjang span. Pathline yang 
berwarna biru pada bagian downstream  menunjukkan kecepatan 
mulai menurun dan pada pembahasan sebelumnya bahwa separasi 
terjadi pada x/c = 0.64. Pathline pada airfoil dengan vortex 
generator seperti pada gambar 4.33 (b) menunjukkan aliran lebih 
memilih melewati daerah sisi luar pada satu pasang VG daripada 
melewati sisi dalam dari VG sehingga menyebabkan persebaran 
yang tidak merata bila dibandingkan dengan plain airfoil. Akan 
tetapi aliran mengalami peningkatan kecepatan setelah melewati 
vortex generator, terlihat warna merah kekuningan saat melewati 
permukaan atas. Selain itu, pathline pada trailing edge  masih 
menunjukkan kecepatan lebih tinggi sehingga momentum aliran 
masih tinggi dan belum terjadi separasi. Efek penambahan vortex 
generator ini sudah mulai terlihat dari vortex kecil yang sudah 
tidak muncul bila dengan penambahan vortex generator.  
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4.4.2.3.Kontur Turbulensi pada Plain Airfoil 3D dan Airfoil 

3D dengan VG 

Pada bagian ini dibandingkan karakteristik turbulensi 
plain airfoil 3D dengan airfoil dengan penambahan vortex 
generator. Proses pembandinga dengan cara menampilkan 
visualilsasi aliran berupa turbulent intensity. Konfigurasi yang 
ditampilkan yaitu pada Re  1.14 x 105. 

 
(a)                                    (b) 

Gambar 4.34 Perbandingan kontur  turbulensi (%)  pada sudut serang 00 

dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) Airfoil dengan VG 
 
 

 Gambar 4.34 merupakan visualisasi perbandingan 
turbulent intensity pada sudut serang 00  yang terlihat dari 
pandangan atas. Pada Gambar 4.34 (a) terlihat intensitas 
turbulensi pada plain airfoil  dan gambar 4.34 (b) pada airfoil 
dengan penambahan vortex generator. Berdasarkan gambar 
tersebut tampak perbedaan karakteristik turbulensi pada  
permukaan atas. Pada plain airfoil terlihat perbedaan warna 
secara gradual dari leading edge hingga trailing edge. Warna 
merah menunjukkan intensitas turbulensi yang tinggi terdapat 
pada daerah leading edge, lalu menurun secara gradual hingga 
turbulensi terendah yang ditunjukkan dengan warna biru tua pada 
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daerah trailing edge. Sedangkan Gambar 4.34 (b) karakteristik 
turbulensi airfoil dengan VG terlihat memiliki warna yang 
dominan lebih tinggi daripada plain airfoil. Perubahan warna 
secara gradual dari leading edge hingga trailing edge tampak 
jelas. Perbedaan dari kedua gambar tersebut yaitu pada airfoil 
dengan VG memiliki tingkat turbulensi yang lebih tinggi serta 
warna biru tua pada daerah trailing edge terlihat berkurang. 
Sehingga dapat disimpulkan vortex generator pada permukaan 
atas airfoil mampu meningkatkan intensitas turbulen hingga ke 
daerah trailing edge.   
 
 Gambar 4.35 dan gambar 4.36 merupakan visualisasi 
perbandingan turbulent intensity pada sudut serang 30 dan 60 yang 
dilihat dari pandangan atas, dengan gambar (a) merupakan plain 
airfoil serta (b) merupakan airfoil dengan VG. Pada sudut serang 
30, perbedaan spektrum warna dari kedua airfoil terlihat memiliki 
perbedaan. Airfoil dengan penambahan VG terlihat lebih memiliki 
warna dominan kuning pada leading edge daripada plain airfoil. 
Daerah trailing edge pada plain airfoil masih tampak rendah, 
ditunjukkan dengan warna biru tua serta dengan penambahan 
airfoil daerah tersebut tampak berkurang. Pada sudut serang 60, 
memiliki tren yang sedikit berbeda bila dibandingkan sudut 
serang 00 dan 30, daerah biru tua pada trailing edge plain airfoil 
terlihat lebih luas. Hal ini didukung dengan visualisasi pada 
vektor kecepatan yang telah dibahas sebelumnya, bahwa separasi 
pada plain airfoil dengan sudut serang 60 terjadi paling awal, lalu 
dengan VG tidak terjadi separasi. Sehingga dapat disimpulkan 
bahwa airfoil dengan penambahan vortex generator mampu 
meningkatkan intensitas turbulensi pada permukaan atas.   
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(a)                                   (b) 

Gambar 4.35 Perbandingan kontur  turbulensi  (%)  pada sudut serang 
30 dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) Airfoil dengan VG 

 

 
(a)                                   (b) 

Gambar 4.36 Perbandingan kontur  turbulensi (%)  pada sudut serang 60 

dengan Re 1.14 x 105 (a) Plain airfoil 3D (b) Airfoil dengan VG 
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BAB V 

PENUTUP 

 

5.1 Kesimpulan 

 Hasil analisa yang didapat dari studi numerik 

karakteristik aliran fluida yang melintasi airfoil NASA LS-0417 

tanpa vortex generator  dan dengan vortex generator adalah 

sebagai berikut : 

 

1. Efek span dalam pemodelan 3D apabila dibandingkan 

dengan pemodelan 2D memberikan pengaruh terhadap 

nilai CL dan CD serta distribusi tekanan, akan tetapi 

perubahannya sangat kecil. 

2. Pengaruh peningkatan bilangan Re dapat menaikkan  CL 

serta menurunkan CD bila dibandingkan pada sudut 

serang yang sama, baik tanpa atau dengan penambahan 

vortex generator. 

3. Bentuk modifikasi airfoil dengan vortex generator 

memberikan pengaruh pada nilai CL yaitu berupa 

kenaikan pada sudut serang 0
0
, 3

0
, dan 6

0
 baik Re  0.85 x 

10
5
  maupun Re  1.14 x 10

5
.  Kenaikan CL tertinggi pada 

sudut serang 6
0
 dengan Re  1.14 x 10

5
 sebesar 20,4% 

4. Pengaruh modifikasi airfoil dengan vortex generator 

terhadap nilai CD yaitu berupa kenaikan nilai CD pada 

sudut serang 0
0 

dan 3
0
untuk kedua bilangan Re, 

sedangkan pada sudut serang 6
0
 nilai CD mengalami 

penurunan. 

5. Pengaruh modifikasi airfoil dengan vortex generator 

terhadap rasio koefisien lift -drag (CL/CD) yaitu 

mengalami penurunan pada sudut serang 0
0
 dan 3

0
 serta 

kenaikan CL/CD terjadi pada sudut serang 6
0
. 

6. Pada sudut serang 0
0
, 3

0
, dan 6

0
 separasi dapat ditunda 

dengan adanya penambahan vortex generator. 
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7. Proses pengubahan sudut serang dengan mengubah arah 

aliran yang masuk pada Fluent menghasilkan data yang 

kurang akurat sehingga diperlukan pengubahan rotasi 

pada airfoil. 

 

5.2  Saran 

 Berdasarkan hasil penelitian yang dilaukan dengan studi 

numeric terdapat beberapa hal yang masih perlu diperbaiki untuk 

mendapatkan hasil penelitian yang lebih baik pada penelitian 

selanjutnya. Beberapa saran yang dapat digunkaan sebagai 

pertimbangan antara lain:  

1. Dalam simulasi numerik sebaiknya dilakukan proses 

pengubahan sudut serang dengan mengubah arah rotasi 

airfoil terlebih dahulu. Hal ini dikarenakan dengan 

mengubah arah aliran kurang mendapatkan hasil yang 

maksimal. Penulis baru menyadari di akhir sehingga 

proses variasi sudut serang tidak bisa diselesaikan. 

2. Untuk mendapatkan keakuratan data kuantitatif dan 

kualitatif dari pemodelan 3D, sangat perlu kerapatan 

mesh yang sangat berkorelasi terhadap hardware 

komputer. Sehingga diperlukan komputer berkualitas baik 

yang dapat mengakomodasi kepentingan penelitian 

selanjutnya. 

3. Pembuatan model uji harus dibuat sangat presisi dengan 

sebenarnya agar hasil post processingnya sangat akurat. 
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