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Ringliasan
pesayvat uclcrct tartpo- r,yt,uk jenis Micro Air Vehicle (MAV) dewasct ini ltarrvak dikembttngkart untuk

keperltmtr peiltantaLrort rLclara baik sipil mauptut ntiliter. Dalam tuLisrtr; itri disaiikan sebuttlt proses

,r,,rrn rg b:n,tgrrt MAV dengan konfigurasi Tailless. Proses peroncartg(:tt diawali tlengan analisis

pnrn,,rJtu, diain utfitl< beberapa MAV yang sudah ada. Proses clilaniutkan clertgan PenentLtatt ukuran
'ax.al. 

perancangun cletqii flan produksi. Secctra unrum, MAV yang dikentbangkan telah dap_at..ntemenuhi

persyaratan dan sasaran prro,rrongrm yang clitetapkan. Beberapct pengujian av'aL iuga telah dilakukan
'rlrt,ittte,ttutjttkkan 

bahwa MAV yang dirancang memiliki karakte,istik terbang closar cukup boik, meski

pa,rg"r.,bn,igttn Lebilt lcutjtLt masih cliperlukan. Proses ranc(lttg l;angtut telah ntentwrg,kinkut evaluasi
'teiltadap 

beberapa metcrle perlti.tungan pesc:wat terban.q 1,a11-q telah ada unttft diterapkan pada

pcrortcnrtgatt MAV.

Nowadays, Micro Air vehicte (MAv) is tttostllt i:i::r":;z:, fU surveiLlartce pLtrpose, either for plil;t7111t 1t1'

ci,ilian. Intlis article, a flesigrt, and building of a MAV v,ill be presented. A tctilless configurutrtt't t.ts

cltosett. The clesigrt alcl builcl pro(:ess started vt'ith a.study of several desigtt parometers of P't'ttttt!

NIAVs. Then, it ii .foLlowed by initial. sizing, detail rle.tign ancl procluction of the MAV. Itt getrcr 'tl tlrt

designed MAV coulcL meet the desi,qn requiretircnts and objectives stated. Sonre prelintinary tcsr: ltit'l

sttoiin that the basic flying characterisllcl ,,,rrt suficiently good, cLlthoughfitther development still ltu:

ro be done. Tlrc cLesign and build proce.is )1'(r,! tilso able to evoluate the iruplenteriation ofsonte uitt 'ii
tlesign fontttLkt and ntethocl being intpl,enutetl tc clesigtt MAV'

Keywords z nticro air vehicle, aircraft r'le."igrt. taiLless configuratiott.

1 PENDAHULUAN

Pe:au'at tanpa awak, [Jnmanned Aerial Velicle (UAV)

::iah banyak digunakan untuk keperluan pengintaian dan

:imantauan udara. Ukuran dan jenis UAV sangat

^erasam sesuai dengan misinya. UAV dengan ukuran

:erbesar mampu terbang selama lebih dari 30 jam rrorr-

'.'(4, dengan berat lebih dari 20 toll, sementara UAV
ukuran terkecil yang sudah operasional mampu terbang

:elama 1,5 jam dengan berat kurang dari I kg [1]'

Pengembangan pesawat terbang tanpa awak berukuran

kecil secara konkret dimulai pa,1a tahun 1996 melalui

sebuah program penelitian yang diluncurkan DARPA,

De.fense Re,settrch Agency, sebuah badan penelitian

untuk kepet'luan pertahaniin Amerika Serikat. Target

program ini adalah untuk mewu.ludkan pesawat tanpa

awak dengan ukuran yang sangat kecil, yaitu tidak lebih

dari 6 inchi atau 15 cm. Karena ukurannya yang kecil,

pesawat tanpa awak jenis ini dikenal dengan sebutan

,l4icro Air Vehicle atau disingkat MAV. Perusahaan

AeroVironment selaku pemegang kontrak penelitian,

pada tahun I999 telah berhasil ntenerbangkan prototipe

MAV mereka yang diberi nama Bla<*Widow [2], lihat

Gambar ( I .a), selama 22 menit denga r tnembawa sebuah

kamera hitam putih.

(a) (b)

Gambar I (a) lt"4AY BlackWiclow clari AeroViroruttettr

[2] dur }.4AY Micro glider13)

Saat itu disadari bahrva batasan persyaratan ukuran 6

inchi tidak dapat banyak memberiknn manfaat praktis

dikarenakan terbatasnya iumlah sensor dan instrumer:

yang da,pat dibawa MAV, serta tingginya kecepatan

terbang. Daiam perkembangan selanjutnya MAV yarg

dikernl-,angkan memiliki ukuran kurang lebih 30 ('nr.
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Ukuran ini dipandang memadai untuk memenuhi kondisi

operasional. Meqki demikian, penelitian pengembangan

MAV untuk ukuran yang lebih kecil terus dilakukan

seperti Micro glider yang beratnya hanya sekitar 2 gram

saja [31 seperti ter]ihat pada Gambar (1'b).

Pengembangan MAV menuntut pemahaman dan

pengetahuan rancang bangun yang tidak sepenuhnya

sama dengan rancang bangun pesawat berawak'

Ukurannya yang kecil dan kecepatan terbangnya yang

relatif rendah menyebabkan MAV memiliki harga

bilangtrn Reynolds yang rendah, yaitu pada orde 104

sampai dengan l0i. Fenomena aerodinamika yang

bekerja pada bilangan Reynolds ini sangat berbeda

dengan f'enomena aerodinamika yang bekerja pada

bilangan Reynolds tinggi seperti halnya pada pesawat

udala belukuran lebih besar. Ukurannya yang kecil juga

memerlukan teknik tersendiri untuk memproduksinya

dan memerlukan jenis material yang berbeda. Demikian
juga hainya dengan jenis komponen untuk sistem

propulsi dan sistem kendali

Sejauh ini, belum banyak literatur yang membahas

secara khusus mengenai rancang bangun MAV. Berbeda

dengan berbagni ref-erensi mengenai perancangan

pesawat udata berawak yang memuat cukup banyak data

dan fbrmula empirik yang dapat digunakan dalam proses

perancangan. datn dan formula empirik untuk rancang

bangun MAV masih belum ada. Beberapa studi yang

dilakukan lebih bersifat mendasar, misalnya mengenai

f-enomena aerodinamika pada bilangan Reynolds rendah

dan untuk geometri sayap dengan aspect ratio rcndah.

Dalam tulisan ini, proses rancang bangun MAV diawali

dengan penetapan persyaratan dan sasaran perancangan

atau De.sigtt Retluirenrcttts antl Objectives (DR&O).
Studi terhadap beberapa MAV yang sudah ada dilakukan
untuk mendapatkan tren harga parameter desainnya dan

karaktelistik lainnya. Berdasarkan tren harga parameter

desain ini dilakukan penentuan ukuran awal MAV yang

dirancang. MAV yang dirancang diberi nama TFA-136'
atau Tailless Flying Aircrail untuk menjelaskan

konfigurasi MAV yang dipilih. Proses dilanjutkan
dengiin analisis aerodinamika, kestabilan dan prestasi

terbang. Langkah dan pertimbangan daiam proses

produksi dijelaskan dalam bagian tersendiri yang

kemudian dilanjutkan dengan diskusi mengenai hasil dari

pengujinn arval terhadap MAV hasil rancang bangun.

Adapun persyaratan dan sasaran perancangan MAV
TFA- i 36 ditetapkan sebagai berikut:

r Berat total maksimum tanpa kamera sebesar 85 gram;

. Dr:rasi penerbangan minimum 5 menit;

. Kecepatan terbang antara 6 sampai l0 m/det pada

tinggi terbang l0 meter;
o Mampu melakukan misi pengintaian dengan

membawa kamera mikro seberat l5 gram;
. Melakukan proses tinggal landas dengan cara

dilempar (ltcutd luutclted takeffi;
o Dibuat hanya dengtrn menggunakan material dan

proses produksi yang sederhana.

2 TREN PARAMETER DESAIN

Untuk menentukan ukuran awal dalam tahapan awal

perancangan pesawat udara dapat dilakukan dengan

menganalisis desain sejenis yang telah ada' Beberapa

parameter desain yang dianalisis adalah:

. Wing loading, yang menyatakan rasio antara berat

wahana terhadap luas sayap. Parameter ini
berkorelasi dan akan menentukan kecepatan terbang

dan koefisien gaya angkat saYaP;

. Tail Volume Cofficient atau koefisien volume ekor;

koefisien ini menyatakan hubungan proporsi

geometri antara sayap dan ekor datar maupun ekor

tegak; harga koefisien ini berkorelasi dengan

stabilitas terbang pesawat; dalam hal konfigurasi

MAV yang dirancang tidak memiliki ekor datar,

maka koefisien volume ekor yang dianalisa hanya

koefisien volume ekor tegak;
o Koefisien Kestabilan Statik; koefisien ini

menyatakan kualitas kestabilan statik pesawat yang

dirancang; dalam tulisan ini akan dianalisa tren tiga
buah koefisien kestabilan statik untuk dua matra
gerak: longitudinal dan lateral-direksional.

Sebagai pembanding dipilih 5 MAV seperti disajikan
pada Tabel I berikut: Black Widow [2], ERAY dari

Embry Riddle Aeronautical University [4], MAV-4 [5]'
UF dari University of Florida [5], dan RIT dari

Rochester Institute of Technology [5].

Tabel 1 Perbandingan parameter MAV.

Pammeter
Black
Widorv

ERAY Mr\V 4 IIF RIT

Tahun Pembuatan t999 2005 2002 2004 200.1

TotaL Weight (grams) 56.5 36.2 "t'7.0 40,0 s79

Wing Loading
( y ram/rtn2 )

0.311 0,.r0 r 0,29 I 0 370 0.210

Wing Area (cm2 ) 180.0 [0,.i 265,0 106.4 4611. I

Aspect Ratio t.3 I,8 1,8 l,j t4

Cruise vekx:ity (m/s) I t,2 t I,1 1 1,5 ).6 I 1.0

Max LenNth (tnt) I8,2 12,7 )) I t2."1 25.,1

Wing Span ((m) 15.2 I1.8 t) 1 25.4

Cht'nl l,tn) I 3.7 9,1 12,5 9I l0.ti

UD Cruise 6 6 4

Max Thru.\t ( grlms ) 9.;l 3.0 t6,5 25,0

2.1 Analisis Parameter Wing Loading
Harga rata-rata Wing LocLding MAV pembanding seperti

disajikan pada Tabet (1) adalah 0,296 grlcmz. Untuk
kondisi terbang tertentu, besar harga Wing Loading
berbanding langsung dengan koefisien gaya angkat dan

kuadrat kecepatan jelajah. Dari Tabel (l) di atas telihat
bahwa kecepatan terbang MAV pembanding umumnya
adalah pada 11 m/detik atau sekitar 40 km/jam.
Kecepatan ini dipandang terlalu tinggi dan menyulitkan
pengendalian. Untuk menurunkan kecepatan terbang.
salah satu caranya adalah dengan menurunkan harga

parameter wittg load ittg.
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lJ Analisis Paramqter Volume Ekor
r:.ilisis ini dibuat untuk mendapatkan tren Tail Volunte

-- ,licient (c1) yaitu besaran yang digunakan untuk

-:n-eestimasi ukuran serta menggambarkan karakteristik

-: ,rnetri ekor yang dibuat t6l Harga koefisien

-::ratakan hubungan antara luas sayap, luas bidang
.\ ,!-. panjang span sayap dan jarak lengan antara sayap

:3rgan ekor. Hubungan tersebut dinyatakan dengan

r€r-:i.IlTl&ofl berikut :

S- L".rttT - s,rb* ( l)

li:.ri analisis ekor tegak ditampilkan pada Tabel
:31san nilai tren c.pberkisar antara 0,035-0,081.

)

Tabel 2 Tren c1 ekor tegak.

\1.\\' S," (crnr) b., (cm) Sr.(cm2) Lr (cm) Cr

180.0 r5 r4.8 7.9 0.042

: il 120.4 9,5 6.1 8,5 0.0,15

265.0 2l .8 t 4,+ t4,2 0,035

106.1 12.'7 t)g 8,5 0,081

l-J Tren Stabilitas Penerbangan
I.rluan analisis ini adalah mendapatkan gambaran
'.nti.rng tingkat kestabilan statik yang harus dicapai oleh
TF.\-i36, beldasarkan data MAV yang digunakan pada

,irlisis tren ukuran ekor. serta dengan bantuan perangkat

unak DATCOM [7]. Tren stabilitas matra longitudinal
.:;rrakili oleh parameter koefisien momen pitch Cysy

...rnu merupakan gradien koefisien momen pitch terhadap

..,,etlsien liti seperti disajikan pada Gambar 2.

Gambar 2 Kul va tren stabilitas terbang matra
longitudinal MAV pembanding

Gambar 3 Kurva tren stabilitas gerak rzl/ MAV
pembanding.

Sedangkan matra lateral-direksional diwakili oleh
koefisien momen roll Cyp dan koefisien momen ycw Cpp

ditampilkan pada Gambar (3) dan Tabel (2).

Hasil analisis stabilitas pada gerak yaw mendapatkan
nilai koefisien momen gerak -vow konstan terhadap

variasi sudut serang yang diberikan, seperti terlihat pada

Tabel (3).

Tabel 3 Tren stabilitas gerak.va)r.

Pararneter ERAY MAV-4 RIT

CNo 0,00007 0.00044 ,0.00002

Berdasarkan analisis yang telah dilakukan, maka rentang
stabilitas statik pada kedua matra penerbangan yang

harus dicapai TFA-136 ditampilkan pada Tabel (4). Nilai
rentang stabilitas ini nantinya akan dibandingkan dengan

stabilitas TFA-136 untuk mengetahui kualitas kestabilan
dan penerbangan desain ini.

Tabel 4 Tren stabilitas penelbangan MAV.

3 TAHAPAN DESAIN

3.1 Desain Konfigurasi
Proses ini bertujuan untuk mendapatkan gambaran
konfigurasi TFA- t 36, yang meliputi konfigurasi
planform sayap, ekor, fuselage, bidang kendali, dan

sistem propulsi.

Berdasarkan referensi [8], konfigurasi planform sayap

yang paling efektif untuk penerbangan pada bilangan
Reynolds sangat rendah adalah ir:erse zitrunernuuut,
lihat Gambar (4.a). Sintesa keunggulan dan kekurangan
bentuk planform sayap ini dapat dilihat pada ref'erensi

[4]. Bentuk planform ini relatif sulit untuk dibuat,
sehingga dilakukan penyederhanaan. Referensi L8l
menunjukkan bahwa untuk besar aspect rLttio yang sama,
variasi bentuk planform terhadap karakteristik
aerodinamika secara umum masih relatif kecil.

Bentuk planform sayap TFA-136 dibuat sesederhana
mungkin agar mudah untuk dibuat, lihat Gambar (4.b).

i

i,
ri
.l

(b)

Gambar 4 (a) Bentuk sayap ittverse z.itrunerntatur dan
(b) Bentuk sayap TFA-136.

Parameter ERAY MAV.4 RIT Tren

Cu, -0,010 -0.007 -0.0 r2 -0,r,05

Cr.r .0.00005 -0.00 1 54 -0.00265 0,00207

Cnl 0,00007 0,00044 -0,00002 0,00002 - 0,000{{

xur*.0"n= 0'75
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Konfigumsi .fuselcrye dibuat sangat sederhana karena

fungsinya hanya untuk peletakan komponen dan

tumpuan Iemparan saat melakukan tinggal landas, lihat
Gambar (5.a). Selain itu, bentuk Juselage yang rumit
berpotensi menambah bel'at pesawat.

Konfigurasi ekot' tegak menggunakan konsep

konvensional, namtin peletakannya tidak pada bagian

atas ,fttselage. Sebagian permukaannya diletakkan di
bagian bawah untuk mengttrangi pengaruh efek kopling
antar modus gerak saat pengendalian. Bidang kendali
yang digunakan adalah eLevort yang terletak di bagian

belakang sayap dan rudder pada ekor tegak. Bidang
kendali elet,ott berfungsi ganda, yaitu sebagai pengatur

gerak plrclr saat difungsikan sebagai elevator, dan

mengatLn- pengendiilian gerak roLL saat difungsikan
sebagiii aiLeron. Sedangkiin rudder akan berfungsi untuk
mengendalikan gerak yax,.

Srstem propuisi elektrik yang digunakan TFA-136
berjenis motol listrik. Sebuah motor listrik diletakkan di
bagian depan fr-rselage. Konfigurasi ini disebut

konfigurasi troctor. Konfigurasi ini memudahkan
penentLran letak titik pusat massa dan reiatif lebih stabil

daripada kontigurasi dengan motor diletakkan di

belakang. atau puslter 16). Konfigurasi awal TFA-136
ditampilkan di Gambar (-5.b).

Gambar 5 (a) Konfigurasi JirseLage yang digunakan dan
(b) Konfigurasi awal TFA-136 [4]

3.2 Penentuan Ukuran Awal
Perhitungan parameter ukuran awal, akan menentukan
dimensi TFA-136 secara keseluruhan. Parameter desain

Wittg Loatling adalah salah satu yang terutama. Dari
hasil analisis parameter Wing Loading MAV
pembanding seperti telah drlelaskan dalam paragraf

sebelumnya, didapatkan bahwa harga Wi.ttg Loading
MAV beracla pada kisaran O,2l - 0,31 grlcmz dengan

kecepatan terbang antara 9,6 - ll,5 m/det. TFA-136
ditargetkan memiliki keceptrtan terbang 9 m/s dengan

harga koefisien gaya angkat sekitar 0,3. Tabel (5)

menampilkan parameter ukuran awal TFA- 136.

Tabel 5 Parameter ukuran awal TFA-136.

Perkilaan Mirssa Total 83.6 gfam

Wirtg Loadirtg 0. l5 gram/cm2

I(ecepatan Terbans 9 m/s

Parameter ukuran awal yang telah didapatkan kemudian
digunakan untuk menentukan dimensi sayap dan ekor
TFA-136, dengan didasarkan pada referensi t6l.
Berdiisarkan harga parameter ukuran awal tersebut,

dimensi sayap kemudian ditetapkan dan disajikan dalam
Tabel (6).

Tabel 6 Harga parameter ukuran sayap TFA-I36.

Luas 5s7, ctn-

A,tpact Ratio 1,6

Span 30 cm

Taper Ratio 0,7

PanjangClnrd lnboard 22 CIN

P anjang Cl to rd O ut bo a rd 18.9 cm

M ean Ae rodyrtnrtrit C Inrrl )l 'l ClTl

Sudut Swept 9 derajat

Sudut Dihedlal Inboard 0 clera at

Sudut Dihedral Outboarcl 5 clera al

Sudut Twisl 0 cler al

Dengan menggunakan data tren Tail
ekor pada Tabel (2), dimensi ekor
seperti pada Tabel (7).

Volrune Cofficiettt
vertikal ditentukan

(b)( rL)

Tabel 7 Parameter ukuran ekor tegak

Luas 50,9 CITI-

Aspeo Ratio 0,8

Span 6.4 cr.n

Tapar Ratkt 0.1

Panjang Chord Root 9.4 Crn

Pm.jangClrurd Tip 6,6 CM

Menn Aerodwttnti Clnrd 8,1 cm

Lluas Rudder t1 cllt-

Panjang Chord Rrrdrlzr ),L CITI

3.3 Analisis Aerodinamika
Setelah diperoleh ukuran sayap dan ekor, maka
karakteristik aerodinamika seperti besar gaya angkat dan
gaya hambat TFA-136 dapat diesbimasi. Langkah yang
dilakukan adalah melakukan pemilihan airfoil untuk
kemudian dianalisis guna mendapatkan besaran gaya

angkat dan gaya hambatnya.

Beberapa airfoil telah dikaji, antara lain: Eppler 174,

Eppler 186, GOE 494, MH 46. Selig 5010, dan Selig
5020. Dengan membandingkan karakteristik
aerodinamika dari airfoil tersebut menggunakan
perangkat ltnak Javafoll [9], ditetapkan airfbil Selig
5010 sebagai kandidat terbaik untuk TFA-136 yang
dikembangkan. sementara airfoil simetris NACA-0012
digunakan untuk penampang ekor tegak pesawat.

Gambar (6) berikut memb'erikan ilustrasi mengenai
geometri kedua airfoil tersebut.

ah)

Gambar 6 (a) Airfoil Selig 5010 dan (b) NACA-0O12.
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Karaktelistik aerodinamika sayap dalam kondisi tiga
dimensi diestimasi dari karakteristik airfoil berdasarkan
lef'erensi [7] dan [8]. Karakteristik aerodinamika sayap
mempertimbangkan adanya efek vortex pada ujung
sayap akibat timbuh.rya gaya angkat.

Gambar 7 Kurva gaya angkat sayap TFA-136

Gambar (7) adalah hasil perhitungan koefisien gaya
angkat sayap TFA-136 sebagai fungsi dari sudut serang
cr. Perhitungan awal menentukan bahwa TFA-136 akan
terbang dengan kecepatan 9 m/s, yang berimplikasi pada

kebutuhan koefisien gaya angkat (CJ sebesar 0,3.-Kurva
gaya angkat pada Gambar (7) menunjukkan bahwa untuk
untuk terbang jelajah dengan C; sebesar 0,3 sudut serang

cr adaiah sekitar 8 derajat.

Analisis gaya angkat yang telah didapatkan kemudian
digunakan untuk menentukan koeflsien gaya hambat Cp
pesawat dengar.r metode conlponent buildup t6].
Menggunakan metode ini, pesawat dibagi dalam 4
komponen utama, lihat Tabel (8). Hasilnya kemudian
digunakan untuk mendapatkan kurva drag polar yang
menyatakan hubungan aantara koefisien gaya angkat C1
dengan koetisien gava hambat Cp seperti terlihat pada
Gambar (8).

Tabel 8 Analisis Cp dengan metode contponent buidLtp.

Gambar 8 Kurva drag polar TFA-t

Analisis drog polar menggunakan metode Raymer dan
DATCOM menghasilkan nilai yang berbeda. Harga L/D
atau rasio antara C1 terhadap Cp untuk harga koefisien
gaya angkat saat terbang jelajah adalah antara 5, I sampai
dengan 8,4.

3.4 Berat dan Keseimbangan
Untuk dapat mengestimasi berat pesawat, perlu terlebih
dahulu ditentukan jenis material yang akan digunakan.
Pertimbangan pemilihan jenis material adalah massa
jenis, kekuatan yang memadai, kemudahan dalam
penyediaan, dan kemudahan dalam proses konstruksi.
Terdapat tiga material utama yang dapat digunakan.
yaitu: kayu balsa, sryrofoartt, dan polyfoam dengan
massa jenis seperti ditampilkan pada Tabel (9).

Tabel 9 Data massa jenis material.

Material p (g/cm:)

Kayu balsa o ?5

SO'rqlixutt 0.014

Poltftxrnt 0.054

Dari tabel tersebut terlihat bahwa material dengan massa
jenis paling rendah adalah styrofoarrr. Kekuatan material
jenis ini masih tergolong memadai untuk wahana yang
relatif kecil. Proses konstruksi material ini pun tidak sulit
serta mudah diperoleh di pasaran. Dengan demikian
material sQrofoant dipilih untuk digunakan sebagai
material utama TFA-l 36.

Perkiraan awal letak titik pust massa (cerier of grurirt'.
c.g.) didapatkan dengan terlebih dahulu memperkirakan
berat pesawat. Perkiraan berat dilakukan dengan bantuan
perangkat lunak CAD, yaitr.r dengan cara menghitung
volume objek gambar untuk kemudian dikalikan dengan
massa jenis material yang digunakan.

Dengan mengetahui letak titik pusat massa dari tiap-tiap
komponen i dan dengan menggunakan persarnaan (2)
berikut, maka letak titik pusat massa pesawat dapat
ditentukan.

-t- ' r(;x"',) - r(;'"' ),r,_ )(*,xtn,) _
"'r 

\ttt, ' r, ( 
Lnr, ' ',.r. - \trt,

Perhitungan dilakukan untr-rk dua kondisi terban_s
pesawat, yaitu pertama, tanpa membawa kamera, diin
kondisi kedua, dengan membawa kamera. Tabel (-t0)
meniimpilkan hasil perhitungan ini. Letak c.g.
dinyatakan dalam Vo ntean aeroclynantic clnrd (mac)
sayap.

Tabel 10 Berat dan letak c.s. TFA-136.

Kondisi Massa (gr) Letak x.. (Vomac\
Tanpa kamera 8 7.9 t7,1

Densan kamela t02.9 )ra

Fr1L* -'t
36

a-deg
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3.5 Analisis Kestabilan Terbang
Analisis kestabilan telbang dibatasi hanya untuk kondisi
kestabiliin statik. Kestabilan statik suatu wahana terbang
didefinisikan sebagai terbentuknya gaya atau momen

1'ang cenderuLng melau,an gangguan. Secara umum,
ter"dapat dua matra kestabilan statik, yaitu kestabilan
statik mah'a longitudinal dan kestabilan statik matra
lateral-direksional.

Sr-ratu pesawat udara akan stabil statik pada matr a

longitudiniil apabila rnemenuhi persyaratan persamaan
(3) berikut,

Cr.. =*#.0 (3)

Koefisien C1,16.y- nlenunjukkan gradien perubahan harga
koetisien momen pitc:h Cla terhadap perubahan harga
koefisien gaya angkat CL. Perhitungan dilakukan
terhadap fungsi koefisien gaya angkat, yang sebanding
dengan lreningkatan sudut serang pesawat. Nilai
parameter ini al<an divariasikarr untuk dua Ietak c.g.,
yaitu c.g. tanpa kamerii yang disebut dengan fonrarcl
c.g., dan q/i c.g.yang merupakan letak c.g saat

membar.va kamera. Hasil analisis yang didapatkan akan
dibandingkan juga antara referensi [6] dengan [7].

cr

Gambar 9 Kurva kestabilan longitudinal TFA-136

Hasil perhitungan griidien Cucr TFA-136 dengan
menggunakan dua metocle yang berbeda dan untuk dua
letak titik berat yang berbeda disajikan pada grimbar 9.

Hasil perhitungan menr-rnjukkan bahwa gradien C1a61.

bernilai negatif sehingga dapat disimpulkan bahwa
desain TFA-i3(r stabil statik pada matra longitudinalnya.

Analisis selanlutnya dilakukan untuk kestabilan matra
lateral-direksional, dimana suatu pesawat terbang akan
stabil statik pada miltra ini apabila memenuhi
persyaratan pada persamaan (4) berikut:

Cr,, a0danC*,, >0 (4)

Kocllsien Cr.0 rnenunjLll<kan gradien perubahan koefisien
momen ro11 terhaclap perubahan sudut slip samping B.
Sernentaru koetisren Cnp menunjukkan gradien
per.Lrbahan koefisien morlen 1,rlw tel'hadap perubahan
sudut slip sampin-u p" Hasil analisis TFA-136 untuk
paranreter (116 !ang divariasikan terhadap sudut serang o
ditrnrpilkan pada Garnbar I0. Nilai CNp dihitung dengan
nretode dalarn ref'erensi [6] adalah konstan sebesar
0.0008. I(urva Ci.1i dan nilai C5B menunjukkan bahrva
TFA- 136 rnernenuhi persyaratan kestabilan matra lateral-

direksional pada persamaan
bahwa desain TFA-136 akan
lateral-direksional.

(4). Dapat disimpulkan
stabil statik pada matra

cl - deg

Gambar 10 Kurva koefisien C1p

Hasil analisis stabilitas terbang TFA-136 kemudian
dibandingkan dengan tren stabilitas terbang MAV
pembanding. Parameter pertama yang dibandingkan
adalah kestabilan statik matla longitudinal. Metode
perhitungan yang digunakan adalah metode DATCOM
[7] untuk kondisi rnost aft c.g. Perbrindingan stabilitas
longitudinal dan lateral direksional ditampilkan dalam
Gambar (l l), Gambar' (12) dan Tabel (l l).

)i

Terlihat bahwa nilai parameter C14o dan C4 berada pada
rentang kestabilan MAV peribanding. Sedangkan
parameter CpB berada diluar tlen MAV sejenis. Namun,
perlu diketahui bahwa semakin positif nilai CNp maka
pesawat akan semakin stabil. Hasil yang didapatkan
menunjukkan bahwa TFA-136 dapat memiliki tingkat
stabilitas yang baik untuk kategori MAV.

llr ilr':

d. deg 
Ii*=-.i

Gambar 12 Perbandingiin stabilitas lateral.

Tabel 11 Perbiindingan koefisien CNp

Parameter ERAY MAV-4 RIT TFA. I 36

CN0 0.00007 0.00044 -0.00002 0.0008
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ii {nalisis Kondisi frim
- \i\ terakhir dilakukan untuk mengetahui defleksi

- :-:: kendali yang diperlukan untuk penerbangan TFA-
:: :rda kondisi rrhz. Kondisi terbang ini terjadi pada

*' :erbang jelajah dimana semua resultan gaya dan

-, -in vang bekerja berharga nol. Untuk mendapatkan
, --':r trirr dengan sikap terbang tertentu diperlukan
j'-:r:r elevatol". Gambar (16) menampilkan kurva trim
- :::-c kendzrli elevator tetsebut.

- r- :.i[ pada Gambar (13), bahwa untuk kondisi terbang
: -..-i dengan sudut serang 8 derajat, defleksi elevator

--: Jibutuhkan adulah -15 derajat tnluk Jbnuard c.g.
\r:inskan untr-rk o,ft c.g, defleksi elevator yang

: --:uhkan adaliih -4 derajat. Tanda minus pada hasil-

tersebut rnemiliki arti fisik bahwa elevator

- ::ileksikan ke atas.

Gambar 13 Kurvii trim bidang kendali elevator.

-1.7 Prestasi Terbang
\ialisis prestasi terbang memberi gambaran
..:rakteristik desain TFA-136. Hasil analisis ini akan

:.bandingkan dengan target DR&O, untuk mengetahui
:pakah desain TFA-136 mampu memenuhi target
'.r:ebut atau tidak.

Perhitungrin besar gaya dorong motor pada kondisi statik
:rperlukan untuk mengetahui kemampuan motor dalam
perasi TFA-136. Analisis ini dilakukan menggunakan

:endekatan empiris dengan persamaan (5) dari referensi

l0l. Besarnya putaran motor per menit N adalah 9800

oada kondisi throttle 75 Vo dan harga effisiensi propeller
r'1,. diasumsikan sebesar 0,80 untuk kondisi tanpa
'!t'urbo.r. 

r .

1=r,-%{\ (s)

Diameter propeller Dp yang digunakan adalah 4 inchi,
dan sudut pitch 3 derajat. Hasil perhitungan dengan

persamaan (5) mendapatkan nilai gaya dorong motor
pada kondisi statik sebesar 37,2 gram.
Hasil analisis gaya dorong motor kemudian digunakan
untnk melakukan perhitungan besar daya yang tersedia
untuk penerLrangan TFA-136. Hal ini diperlukan untuk
memastikan terdapat rentang daya yang cukup agar

MAV TFA-136 dapat melakukan penerbangan dengan

baik. Kurva daya pada Gambar (14) menampilkan

perbedaan antara kurva daya tersedia dan kurva daya

yang dibutuhkan.

Gambar 14 Kurva daya TFA-136.

Perbandingan daya pada gambar tersebut
memperlihatkan bahwa daya yang tersedia lebih besar

dari kebutuhan daya pada rentang kecepatan 4 sampai l6
m/det. Untuk rentang kecepatan ini, TFA-136 memiliki
cukup daya untuk melakukan manuver menanjak dan

akselerasi. Hasil analisis ketersediaan daya kemudian
digunakiin untuk menganalisis kecepatan terbang
menanjak atau rate of clinb berdasarkan referensi [6].

Gambar 15 Kecepatan terbang menanjak TFA-136

Gambar (15) menunjukkan kurva rate of cLinb alatr
kecepatan tanjak terhadap kecepatan terbang. Dari
gambar tersebut diketahui bahwa keeepatan menanjak
maksimum TFA-136 adalah 2,1 nldet pada kecepatan
jelajah 10 m/det. Dengan demikian, waktu yang

diperlukan untuk mencapai ketinggian terbang jetajah
pada kisaran 10 meter adalah kurang lebih 4 detik.

Lama terbang maksimum ditentukan berdasarkan besar

kapasitas baterai yang dibawa dan tingkat konsumsi
energi dari tiap-tiap komponen eiektrik yang digunakan.
Dengan mengetahui tingkat konsumsi energi maksimum
dari tiap-tiap komponen dapat diestimasi lama
terbangnya. Tabel (12) menyajikan data komponen
sistem elektrik yang digunakan berikut besar arus listrik
yang diperlukan.

Tabel 12 Pemakaian arus listrik titrp komponen

Komponen .Iumlah Arus. A
Motor I 1,61

Sen,o 3 0.33

Receiver I 0.42

E,u

q --l

Dengan perhitungan
pemakaian arus listrik

sederhana didapatkan bahwa
sistem pendukung penerbangan

q-deg

Kecepatan - mis
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tiap menitnya adalah sebesar 50,3 mA. Baterai yang

dipilih adalah litliinttt-polynter 2 sel dengan kapasitas

340 mAh. Dengan demikian lama penerbangan yang

dapat didukung oleh baterai adalah 6,8 menit.

3.8 Rekapitulasi Desain
Tabel (13) menampilkan perbandingan antara

karakteristik persyaratan dan sasaran perancangan yang

teiah ditetapkan sebelumnya dengan hasii rancangan'

Ter"lihat bahwa dua dari tiga karakteristik utama telah

dipenuhi kecuali karakteristik berat yang lebih berat

3.4Vo dari yang ditargetkan.

Tabel 13 Perbandingan DR&O dengan hasil desain'

Karakteristik DR&O Rancangan

Berat 85 gram 87,9 sram

Kccepatan 6-10 m/det 9.0 m/det

Lama tet 5 menit 6.8 menit

TAHAPAN KONSTRUKSI

Proses dan konsep konstruksi TFA-136 tidak berbeda

dengan konstluksi pesawat model pada umumnya,

terutama pesawat model yang dibuat secara sederhana

dengan menggunakan material kayu balsa dan styrofoam.

Konstruksi diawali clengan mencetak pola geometri dari

masing-masing komponen dengan skala penuh dan

diakhiii dengan integrasi komponen.

,1.1 Konstruksi Komponen Utama
Konstruksi sayap terdiri dari beberapa bagian sayap yaitu

inboctrcL sayap, ottboad sayap, dan sayap tengah.

Material yang digunakan adalah styrofoam dengan

ketebalan 3 centimeter. Material dipotong sesuai dengan

pola rancangan.

Bagian-bagian ini kemudian diintegrasikan

menggunakan lem khusus styrofoam dan selotip kertas.

Proses konstruksi yang sama juga dilakukan dalam

pembentukan ekor dan bidang kendali menggunakan

st)trofocLtrt dengan ketebalan I centimeter. Gambar (16'

a) menr-rnjukkan komponen-komponen yang sudah

di notong cian belum diintegrasikan.

Gambar 16 (a)Hasil konstruksisayap TFA-136 dan
(b) lntegrasi TFA-136 [4]

4.2 Konstruksi Sistem Kendali
Sistem kendali dibuat untuk menggerakkan bidang

kendali elevon dan rudder melalui geriikan servo

elektrik. Jumlah servo untuk menggerakkan bidang

kendali rudder adalah I buah, sedangkan untuk

menggerakkan elevon adalah 2 buah servo. Gerak servo

diteruskan meniadi gerak bidang kendali menggunakan

komponen batang yang terbuat dari kayu balsa untuk

elevon, lihat Gambar (17), dan benang nylon untuk

rudder. lihat Gambar ( l8).

t+ &t:
i,l.- I i.

!

-;'

LIF- : .'
6{-:,l+

Gambar 17 Skema sistem kendali elevort

Gambar 18 Skema sistem kendali rtLdder.

4.3 trntegrasi
Tahapan integrasi airframe dilakukan dengan cara

merekatkan bagian-bagian airfrante tersebut, kemudian

diperkuat dengan selotip. Komponen sistem larnnya

diintegrasikan dengan cara melubangi bagian dari

airframe yang nantinya akan digunakan untuk tempat

peletakan komponen-komponen ini, Gambar (16.b).

Kesulitan mendapatkan komponen sistem motor elektrik
dan servo dengan ukuran dan berat yang harapkan

membuat kompromi desain perlu dilakukan. Kompromi
dilakukan dengan menggunakan-komponen lain yang

ada meski dengan spesifikasi yang lebih rendah.

Konsekuensinya terutama teijadi pada penambahan berat

total menjadi 99 gram dari berat rancangan 87,9 gram.

Gambar (19) menampilkan TFA-I36 rancangan dan

hasil produksi. Letak c.g. setelah konstruksi juga

mengalami petgeseran seperti terlihat pada Tabel (14).

t
I
I

I

1A

I

il

.l
5

(a)

w.,.

t,.+
-!t: -

ra,

Gambar 19 (a) Gambar rancangan dan
(b)hasil produksi

Tabel 14 Perubahan c.g. sebelum dan setelah konstruksr

Kondisi
Tahapan

Pra Konstruksi Paska Konstruksi

CG Terdeprn {7o rn.r.c) t7.1 21,5

CC Terbelakang (7o m.a.c) 22.8 23

(o MESIN Vol.23 No.2



5 TAHAPPENGUJIANDANEVALUASI

5.1 Pengujian
Pengujian yang dilakukan pada tahap ini bertujuan untuk
melihat karakteristik terbang TFA-136, terutama yang

berkaitan dengan dinamika terbangnya. Dalam pengujian

ini belum dilakukan pengukuran kuantitatif untuk
mengetahui karakteristik aerodinamika dan prestasi

terbangnya.

Dalam pengujian fungsional, dipastikan bahwa seluruh

sistem dapat berfungsi dengan baik disamping
memastikan integritas wahana saat sistem-sistem

tersebut difungsikan. Sistem yang diuji adalah sistem

remote control untuk pengiriman sinyal perintah, sistem

propulsi dan sistem kendali. Jika dalam pengujian

didapati kekurangan-kekurangan, maka perlu dilakukan
perbaikan. Hasil pengujian akhir menunjukkan bahwa

semua sistem dapat berfungsi dengan baik. Melalui
pengujian statik, diperoleh data bahwa gaya dorong

motor elektlik dapat mencapai 40 gram.

Pengujian dilanjutkan dengan uji layang. Uji layang

dilakukan dengan melontarkan pesawat TFA-I36 dan

memperhatikan karakteristik pesawat saat terbang layang

tanpa propulsi. Pengujian ini dilakukan dengan'tujuan
untuk mendapatkan letak c.g. yang sesuai. Dari hasil
pengujian didapatkan bahwa letak c.g. pada 22Vo mac

memberikan karakteristik terbang layang yang terbaik.

Seperti dalam perhitungan sebelumnya, letak c.g. di
belakang 257ct mac, yaitu pada 307o mac membuat

wahana tidak stabil longitudinal.

Kesulitan yang muncul adalah pada tingginya kecepatan

awal yang harus diberikan saat pelontaran dan besarnya

sudut layang akibat relatif kecilnya efisiensi
aerodinamika untuk pesawat jenis ini. Kesulitan tersebut

menyebabkan, karakteristik terbang lainnya sulit untuk
diamati. Tingginya kecepatan terbang TFA-136 juga
menyulitkan saat pengujian terbang bermotor, sehingga

belum diperoleh penerbangan dengan waktu yang relatif
panjang untuk mengetahui efektifitas bidang kendali.

Sebagai penggantinya dilakukan pengujian di
terowongan angin. Melalui pengujian ini diketahui
bahwa efektifitas bidang kendali belum semuanya sesuai

harapan. Elevator dapat berfungsi secara efektif untuk
mengendalikan gerak pitch. Demikian juga untuk rudder

dapat secara efektif mengendalikan gerak yaw. Diamati
bahwa gerak rudder tidak secara signifikan
mempengaruhi gerak roll. Lain halnya untuk bidang

kendali aileron. Et-ektifitas bidang kendali ini dinilai
kurang untuk mengendalikan gerak roll. Defleksi rudder

diperlukan untuk membantu gerak ro11 yang berarti juga
melakukan gerak yaw pada saat yang sama.

5.2 Diskusi dan Perbaikan Desain
Dari hasi pengujian dapat disimpulkan beberapa hal

berikut:
Wahana MAV TFA-136 belum dapat memenuhi

target berat yang diharapkan karena

ketidaktersediaan komponen sistem elektronik yang

diperlukan, namun berat ini masih sedikit iebih

ringan dari target berat wahana bila sudah

dilengkapi dengan camera;
- Letak titik berat ideal berdasarkan pengujian layang

adalah pada posisi 22Vo mac; Letak titik berat ideal
ini berlaku baik dengan atau tanpa kamera;

- Pengujian statik gaya dorong menunjukkan sistem
propulsi mampu menghasilkan gaya dorong statik

sebesar 40 gram, lebih besar dari prediksi awal
sebesar 37,2 gram;

- Tingginya kecepatan terbang wahana menyebabkan
pengujian terbang menjadi relatif sulit; untuk
pengujian terbang bermotor diperlukan pilot yang

memiliki pengalaman terbang yang cukup untuk
mengendalikan wahana terbang tidak konvensional ;

- Pengujian terowongan angin menunjukkan bahwa

bidang kendali elevator dan ruddel sudah cukup
efektif untuk mengendalikan gerak pitch dan yaw,

namun bidang kendali aileron masih dirasakan
belum efektif;

Untuk meningkatkan kualitas terbang TFA-136,
terutama yang berkaitan dengan gerak roll, dua hal dapat

dilakukan: meningkatkan besar momen roll untuk
pengendalian dan meningkatkan karakteristik kestabilan
statik roll. Hal pertama dilakukan dengan memperluas
aileron atau menambah panjang lengan momennya
dengan meletakkan aileron di bagian ujung luar sayap.

Peningkatan karakteristik kestabilan statik roll dapat

dilakukan dengan menambah sudut hedral sayap bagian
dalam (inboard) dan/atau sayap bagian luar (outboard).

Studi beberapa variasi sudut hedral terhadap koefisien

C19 ditunjukkan pada Gambar (20) dan (21). Perhitungan
dilakukan dengan menggunakan perangkat lunak
DATCOM [7]

Grafik pada Gambar (20) dan (21) memperlihatkan
bahwa semakin besar nilai sudut hedral yang diberikan
pada bagian inboard dan/atau outboard sayap, maka

nilai koefisien C4 juga semakin negatif. Dengan kata
lain penambahan sudut hedral dapat meningkatkan
stabilitas gerak roll. Apabila dibandingkan lebih lanjut,
didapatkan bahwa penambahan sudut hedral pada sayap

bagian dalam memberikan peningkatan kestabilan dari
pada sayap bagian luar.

MESIN Vol.23 No.2
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Gambar 21 Penganrh sudut hedral outboarcl sayap.

6 KESTMPULAN

Rirncang bangr-rn sebuah Micro Air Velticle (MAV) telah

dapat dilakukan. Hasil ranchngan menunjukkan bahrva

persyaratan dan sasaran perancangan telah dapat

dipenuhi, kecuali untr-rk target berat. Wahana TFA-136
yang dirancang merniliki konfigurasi toilless atau tanpa

ekor datar clengan panjang span sayap 30 cm dan berat

tanpa kamera adalah 99 gram.

Konsep perancangan yang diterapkan adalah

niemanfhatkan material dan komponen yan-q dapat

didapatkan dengan relatif mudah. Hal ini juga yang

menyebabkan target berat tidak dapat dicapai karena

tidak tersedianya sistem elektronik dengan berat yang

drharapkan.

Pengujian awal menunjukkan bahrva TFA-136 memiliki
kalakteristik terbang yang memerdai. Perbaikan masih

perlu dilal<ukan untuk meningkatkan ef'ektifitas

pengendalian gerak roll. Pengujian lebih lanjut belupa

pengLrjian terbang bet'motor perlu dilakukan oleh pilot
berpengalaman. Tingginya kecepatan terbang dan

konfigr-u'asi wahana yang tidak biasa memerlukan

keahlian terser.rdir'1 untuk menerbangkannya.

Secara keseliil'Llhan, proses rancang bangun yang

clilakukan telah memberikan pemahaman yang lebih

mendalarn pada aspek teoritis dan pr aktis terhadap
pengembangan MAV. Proses ini jugri dapat mer.rgukur

secara Lrmum kualitas estimasi perhitungan dari metoda
yang ada untuk diterapkan pada wahana jenis MAV.

NOMENKLATUR

MAV = Micro Air Velicle
CAD = Cotnputar-aitLecl Design

p - Kerapltrrn jenis

Sn = Luas sayap

= Panjang bentang sayap

= Luas Ekor
= Jarak pusat aerodinamika sayap dan ekor.

= Tail volunte coeJJiciertt

= MecLn aerodyrnnic chord

= Titik pusat massa

= Koefisien momen pitclt

= koefisien momen rol/
= koefisien momen yaw

= Koefisien gaya angkat

= Koefisien gaya hambat

= Koefisien momen fungsi gaya iingkat.

= Gaya dorclng motor listrik
= Diameter l) ropcllcr.
= Sudutpltc/t propel.ler

= Putaran molor permenit

= Eftlsiensi propelLcr

= Tetapan perlritungan gaya dolong
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