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Abstrak 

Dalam riset ini analisis prestasi terbang dan kestabilan Pesawat Udara Nir-Awak (PUNA)-Sriti 

dilakukan untuk mendukung program rancang bangun PUNA-Sriti BPPT. Gaya dan momen 

aerodinamika yang diperlukan untuk analisis prestasi terbang dan kestabilan pesawat diperoleh 

dengan cara komputasi menggunakan Dinamika Fluida Komputasional (CFD). Komputasi dilakukan 

untuk konfigurasi dasar dan beberapa variasi. Dari analisis prestasi terbang dan kestabilan tersebut 

evaluasi dan pengembangan protitpe akan dilakukan dengan mengeksplorasi efek-efek perubahan 

konfigurasi untuk mendapatkan karakteristik terbang yang lebih baik. 

Kata Kunci : prestasi terbang, kestabilan, PUNA, gaya, momen, CFD, konfigurai 

 

Abstract 

This research is conducted to analyze the flight performance and stability of PUNA-Sriti a 

prototype of UAV developed by BPPT, to support its further development. Aerodynamic forces and 

moments required for analysis of flight performance and stability are obtained using Computational 

Fluid Dynamics (CFD). Computations are performed for basic configuration several configuration 

changes. Analysis results will be used for evaluation and further prototiping of PUNA-Sriti by 

exploring effects of various configuration changes on flight perfromance and stabillity to find a better 

flight characteristics of PUNA-Sriti. 

Keywords : flight performance, stability, PUNA, force, moment, CFD, configuration 

 

1. PENDAHULUAN 

1.1  Latar belakang 

Salah satu program Badan Pengkajian dan Penerapan Teknologi (BPPT) adalah rancang 

bangun wahana pesawat udara nir-awak (PUNA) yang berada di bawah koordinasi Pusat Teknologi 

Industri Pertahanan dan Keamanan (PTIPK) (Dahsyat et al., 2010). Salah satu prototipe PUNA yang 

dikembangkan adalah konfigurasi flying wing yaitu konfigurasi pesawat yang terdiri dari badan 

(fuselage) dan sayap saja tanpa melibatkan adanya ekor, baik horizontal maupun vertical seperti 

diperlihatkan Gambar 1.1 berikut ini.  

 

 
 

Gambar 1.1 PUNA prototype Sriti rancang bangun BPPT 

 

* UPT-LAGG BPPT 



Ǡ

Analisa Prestasi Terbang Dan Kestabilan Pesawat Udara Nir-Awak ......(Fadilah Hasim dkk) 

 

342 

Konfigurasi ini merupkaan konfigurasi tidak konvensional dalam konfigurasi pesawat udara 

di mana secara umum pesawat udara memiliki ekor horizontal dan vertikal yang mempunyai peranan 

penting untuk kestabilan terbang pesawat udara. 

Salah satu kegiatan yang perlu dilakukan dalam rancang bangun sebuah pesawat udara 

khususnya PUNA-Sriti adalah melakukan analisis prestasi terbang dan kestabilan pesawat udara. 

Kegiatan ini bertujuan untuk mengetahui sejauh mana hasil perancangan konfigurasi pesawat udara 

sesuai dengan tujuan dan sasaran perancangan (Design Objective and Requirement, DRO) (Dahsyat, 

2010). 

Analisis prestasi terbang PUNA-Sriti yang dilakukan dalam kegiatan ini meliputi prestasi 

terbang jelajah (cruise), prestasi tinggal landas (take-off), prestasi mendarat (landing), dan prestasi 

melayang (gliding, terbang tanpa ada gaya dorong). Sedangkan analisis kestabilan meliputi kestabilan 

longitudinal dan kestabilan lateral-direksional. Untuk melakukan analisis prestasi terbang dan 

kestabilan PUNA-Sriti diperlukan perhitungan koefisien gaya-gaya dan momen-momen aerodinamika 

yang bekerja pada pesawat PUNA-Sriti. Gaya-gaya dan momen-momen aerodinamika tersebut 

diperoleh dengan cara komputasi menggunakan Dinamika Fluida Komputasional yang lebih dikenal 

dengan sebutan Computational Fluid Dynamics (CFD). Komputasi ini akan menggunakan perangkat 

keras dan lunak CFD yang dimiliki oleh UPT-LAGG yaitu Fluent (licensed Commercial software), 

XFLR5 dan Vortex Lattice Method (keduanya merupakan open source softwares) .  

Dari hasil analisis prestasi terbang dan kestabilan pesawat PUNA-Sriti untuk konfigurasi 

dasar, evaluasi dan pengembangan konfigurasi kemudian dilakukan untuk mendapatkan karakteristik 

terbang yang lebih baik. Pengembangan konfigurasi dilakukan dengan menguji variasi-variasi dari 

konfigurasi awal menggunakan perangkat CFD kembali. Hasil pengujian secara komputasi terhadap 

variasi-variasi konfigurasi tersebut diharapkan dapat memberikan suatu konfigurasi yang lebih baik 

untuk karakteristik terbang PUNA-Sriti. 

 

2. PERUMUSAN MASALAH 

Riset ini mencoba mencari solusi untuk rumusan masalah sebagai berikut: 

� Bagaimana karakteristik terbang PUNA-Sriti secara teoretikal analisis. 

� Bagaimana pengaruh perubahan atau variasi konfigurasi terhadap karakteristik aerodinamikanya 

seperti pengaruh perubahan aspek ratio, pengaruh perubahan airfoil atau pengaruh perubahan 

bentuk winglet/wingtip 

� Bagaimana mendapatkan konfigurasi yang optimum untuk PUNA protitipe Sriti, parameter apa 

yang perlu dimodifikasi dari konfigurasi dasarnya. 

 

3. METODOLOGI 

Analisis prestasi terbang dan kestabilan dilakukan dengan merumuskan persamaan yang 

memodelkan dinamika gerak pesawat PUNA-Sriti. Persamaan-persamaan tersebut dapat diperoleh 

secara langsung maupun harus dirumuskan kembali dari berbagai pustaka mengenai prestasi terbang 

dan dinamika terbang pesawat udara flying wing.  

Analisis prestasi terbang dan kestabilan tersebut memerlukan data gaya-gaya dan momen-

momen aerodinamika. Data gaya dan momen ini dapat diperoleh melalui pengujian terowongan angin 

atau komputasi numerik menggunakan CFD. Fasiltas untuk melakukan kedua metode tersebut 

(pengujian terowongan angin dan CFD) dimiliki oleh BPPT yaitu di UPT-LAGG (Laboratorium 

AeroGas dan Getaran). Metode CFD akan dilakukan dalam riset ini karena pengujian terowongan 

angin memerlukan biaya yang cukup mahal. 

Adapun spesifikasi dasar sayap PUNA-Sriti adalah  

• Bentang Sayap  = 2838.256 mm,  

• Luasan sayap  = 8815.977 cm
2
,  

• Aspek rasio sayap = 9.138 

Sedangkan model dasar  PUNA-Sriti untuk komputasi diperlihatkan pada Gambar 2.1 

berikut ini. 
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Gambar 2.1 Model komputasi PUNA-Sriti 

 

Riset ini dilakukan menggunakan pendekatan komputasi dan analisis numerik. Data yang 

diperlukan untuk analisis dikumpulkan melalui serangkaian komputasi menggunakan perangkat lunak 

CFD yang dimiliki UPT LAGG BPPT baik yang berlisensi seperti FLUENT maupun yang opensource 

seperti VLM dan XFLR5.  

Komputasi dan analisis aerodinamika PUNA ini dilakukan dengan: 

� Komputasi akan dilakukan secara numerik menggunakan dua perangkat lunak tersebut di bawah 

ini: 

1. Public Licensed Software XFLR5 atau TORNADO dengan karakteristik sebagai berikut: 

� Menggunakan metoda VLM dan 3D Panel untuk daerah linear dan LLT untuk non-linear 

� Memodelkan aliran potensial subsonik rendah, kecepatan rendah dan sudut serang kecil. 

� Dapat digunakan untuk menghitung karakteristik aerodinamika bidang angkat (sayap, ekor 

beserta bidang kontrol).  

� Besaran-besaran yang dapat dihitung adalah CL (gaya angkat), CD induced (gaya hambat 

terinduksi) , Cm (momen angguk), Cl (momen guling), Cn (momen toleh) dan variasinya 

terhadap α, β dan defleksi bidang kontrol. 

� Keterbatasan:  

◦ tidak bisa memodelkan fuselage, tidak bisa menghitung drag total (yang dimodelkan 

hanya drag karena induksi gaya angkat),  

◦ tidak bisa memodelkan efek-efek non-linear kuat seperti aliran separasi, sehingga 

kurang akurat untuk menghitung CLmax.  

 

2. Commercial  Software FLUENT dengan karakteristik sebagai berikut: 

� Menggunakan metoda Finite Volume Method (FVM) 

� Momodelkan semua fenomena aliran (potensial, laminar dan pemodelan turbulensi). 

� Mampu memodelkan konfigurasi lengkap pesawat (fuselage+wing+tail) 

� Waktu pembentukan grid dan komputasi sangat lama serta memiliki tingkat kesulitan yang 

tinggi.  

� Dapat menghitung semua besaran aerodinamika.  

� Dapat memperlihatkan visualisasi aliran di sekitar model. 

� Keterbatasan: 

◦ Sangat sukar menghitung besaran aerodinamik dan kestabilan yang melibatkan defleksi 

control surface, karena memerlukan upaya yang besar dalam tahap pembentukan grid. 

 

� Analisis akan dilakukan terhadap  

1. Koefisien aerodinamik hasil komputasi seperti CL (gaya angkat), CD induced (gaya hambat 

terinduksi) , Cm (momen angguk), Cl (momen guling), Cn (momen toleh) dengan variasi α dan 

β dan defleksi control surface, serta turunan kestabilan. 
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2. Prestasi terbang (Flight Performance) meliputi jelajah (cruising), tinggal landas (take-off), 

mendarat (landing), dan melayang (gliding). 

3. Karateristik terbang (flight characteristic) meliputi longitudinal static dan lateral directional. 

 

Untuk mencapai tujuan yang sama, riset dapat juga dilakukan dengan pendekatan 

eksperimen baik pengujian terowongan angin atau uji terbang (flight test) langsung. Namun untuk 

mempercepat dan menghemat biaya perancangan/pengembangan pesawat udara, rancangan riset 

melaui pendekatan komputasi numerikal lebih favorable.  

Komputasi dilakukan terhadap berbagai konfigurasi dengan variasi, sudut serang (α), sudut 

slip (β) defleksi flap (elevon) dan letak pusat gravitasi (cg). Komputasi numerik kemudian dilakukan 

untuk PUNA-Sriti (3D) dengan variasi sudut serang (α), massa  pesawat dan posisi titik berat (c.g.). 

Komputasi dilakukan juga terhadap variasi sudut sweep (lipat) sayap, sudut twist (pelintir) dan 

modifikasi airfoil pada traililng edge.  

Kecepatan terbang jelajah pada kondisi trim dan gaya dorong yang diperlukan merupakan 

parameter penting dalam analisis prestasi terbang. Penelitian ini juga melakukan prediksi kecepatan 

terbang jelajah pada kondisi trim dan gaya dorong yang diperlukan. Prediksi dilakukan terhadap 

variasi berat maksimum pesawat pada saat tinggal landas (MTOW), yaitu antara 7.5-10 kg sesuai 

dengan DR&O PUNA-Sriti. 

 

 

4. HASIL DAN PEMBAHASAN 

 Analisis Massa Pesawat (MTOW) 

Pada Tabel 3.1 di bawah ini ditunjukkan hasil prediksi kecepatan terbang jelajah pada kondisi 

trim dan gaya dorong yang diperlukan.  

 

Tabel 3.1 Hubungan antara kecepatan, gaya dorong dan letak pusat gravitasi 
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Parameter kestabilan statik longitudinal pesawat udara adalah batas paling belakang dimana 

pesawat masih stabil. Parameter ini dapat ditentukan pada kurva Cm-α yaitu batas belakang adalah 

letak dimana Cm-α mendekati nol yaitu pada x = 570 mm dari nose. Parameter lain adalah turunan 

kestabilan Cm-α yang bervariasi terhadap c.g yang didapatkan dari kurva Cm-α. Dari kurva tersebut, 

parameter turunan kestabilan Cm-α sebagai fungsi c.g. disajikan pada tabel 3.2 sebagai berikut :  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Tabel 3.2: Hubungan antara koefisien momen angguk pada kondisi trim dan 

titik pusat gravitasi 
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Parameter-parameter di atas dapat digunakan untuk data untuk mensimulasikan dinamika gerak 

pesawat PUNA-Sriti dan merancang system kendali otomatik untuk matra longitudinal 

Dari tabel prestasi terbang terlihat bahwa pesawat terbang pada efisiensi optimum yang 

ditunjukkan oleh CL/CD paling besar pada sudut serang 6 derajat, namun pada sudut tersebut pesawat 

sangat dekat dengan titik netralnya. Kecepatan terbang yang diharapkan adalah berkisar antara 40-50 

knot, atau 20.6 – 25.7 m/s . Kecepatan terbang tersebut pada tabel prestasi terbang dipenuhi pada c.g. 

yang dekat dengan titik netral atau batas kestabilan yaitu 570 mm dan jika merujuk pada tuntutan 

perancangan yang menyebutkan kecepatan terbang pada kisaran 20.6 m/s -25.7 m/s maka peletakan 

titik berat tidak memiliki fleksibilitas yang memadai. Kondisi tersebut menyebabkan pesawat pada 

kondisi tanpa defleksi bidang kendali tidak dapat memenuhi tuntutan kecepatan terbang namun harus 

dengan defleksi bidang kendali atau meningkatkan kecepatan terbangnya.  

 

 Pengaruh perubahan Sudut Sweep 

Gambar-gambar di bawah ini adalah hasil komputasi untuk distribusi gaya dan momen 

aerodinamika terhadap sudut serang dengan vaiasi sudut sweep. Hasil komputasi memperlihatkan 

bahwa sudut sweep tidak berpengaruh terhadap CL, CD namun memberikan pengaruh yang signifikan 

pada karakteristik momen dimana sudut sweep yang lebih besar menyebabkan Cm lebih kecil atau 

mengurangi kestabilan longitudinal. 

 

 
 

 

 

 

 

 
Gambar 3.1: Koefisien gaya angkat dan variasi sudut sweep. 
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 Pengaruh Perubahan Sudut Twist 

Hasil komputasi untuk pengaruh perubahan sudut twist sayap pada gaya dan momen 

aerodinamika diperlihatkan dalam Gambar-gambar di bawah ini. Hasil komputasi menunjukkan bahwa 

pengaruh perubahan sudut twist tidak berpengaruh terhadap CL (gaya angkat) dan CD (gaya hambat), 

hanya sedikit mempengaruhi Cm dimana konfigurasi yang dimodifikasi twistnya mengalami 

pergeseran Cm sedikit lebih negative dengan slope yang hampir sama tidak berpengaruh terhadap CL 

(gaya angkat) dan CD (gaya hambat), hanya sedikit mempengaruhi Cm dimana konfigurasi yang 

dimodifikasi twistnya mengalami pergeseran Cm sedikit lebih negative dengan slope yang hampir 

sama 

 

 

 
Gambar 3.3: Momen guling dan variasi sudut sweep. 

 
Gambar 1.2 Gaya hambat dan variasi sudut sweep. 
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Gambar 3.5: Pengaruh perubahan sudut twist pada gaya hambat. 

 
Gambar 3.4: Pengaruh perubahan sudut twist pada gaya angkat. 
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Pengaruh Perubahan Trilling Edge 

Hasil komputasi untuk Pengaruh perubahan sudut trailing edge diperlihatkan dalam gambar-

gambar di bawah ini. Perubahan sudut trailing edge memberikan pengaruh yang sangat significant 

dimana konfigurasi dengan trailing edge ditekuk menjadi -5 derajat menyebabkan pengurangan CL 

secara signifikan,  menggeser drag polar kearah kanan dan  meggeser kurva Cm jauh lebih positif. 

 

 
 

 

Gambar 3.7: Pengaruh perubahan sudut trailing edge terhadap gaya angkat. 

 
Gambar 3.6: Perubahan sudut twist pada momen angguk. 
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5. KESIMPULAN DAN SARAN 

5.1  Kesimpulan 

Komputasi dan analisis terhadap pesawat udara nir-Awak telah dilakukan beberapa 

kesimpulan dapat ditarik sebagai berikut: 

� Dari penelitian ini diperoleh data-data aerodinamika dalam matra longitudinal dan analisa 

karakteristik dan kestabilan terbang pesawat PUNA-Sriti. Dari analisa karakteristik terbang 

tersebut diperlukan perbaikan untuk mendapatkan peletakan titik berat pesawat yang lebih 

fleksibel sehingga dapat terbang dengan tuntutan terbang sesuai dengan kriteria perancangan. 

Hasil komputasi dan analisis merekomendasikan letak c.g. dalam rentang 300-500 mm dari nose 

pesawat. 

� Perubahan sudut sweep tidak banyak memberikan pengaruh pada gaya angkat dan gaya hambat. 

Namun memberikan pengaruh yang significant pada  momen angguk, menyebabkan Cm lebih 

kecil atau mengurangi kestabilan longitudinal. 

� Perubahan sudut twist tidak berpengaruh terhadap gaya angkat dan gaya hambat, mempengaruhi 

momen angguk sedikit lebih negative dengan slope hampir sama. 

� Perubahan sudut trailing edge sebesar -5 derajat memberikan pengaruh yang signifikan terhadap  

gaya dan momen aerodinamika. Walaupun gaya angkat berkurang, perubahan sudut trailing edge 

ini dapat meningkatkan sudut stall pesawat --meningkatkan kemampuan manuver pesawat. Selain 

itu perubahan ini juga menggeser kurva gaya hambat ke arah kanan dan menggeser kurva momen 

angguk menjadi lebih positif atau lebih stabil.  

 

Gambar 3.9: Pengaruh perubahan sudut trailing edge terhadap momen angguk. 

 
Gambar 3.8: Pengaruh perubahan sudut trailing edge terhadap gaya hambat. 
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5.2  Saran 

Komputasi dan analisis terhadap pesawat udara nir-Awak telah dilakukan beberapa tindak 

lanjut dapat disarankan sebagai berikut: 

� Pengumpulan data base untuk berbagai konfigurasi dan perubahan bidang kendali. 

� Komputasi dan analisis dengan fluida dua fase (udara dan air) untuk mengantipasi kemudi atau 

kelola sriti dari perairan. 
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