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ABSTRAK

Perkembangan Unmanned Aerial Vehicle (UAV) tipe VTOL hybrid fixed-wing
membuka peluang besar dalam sistem logistik udara berbiaya rendah dan efisien. Namun,
permasalahan utama yang dihadapi terletak pada tingginya konsumsi energi dan keterbatasan
daya angkut, yang sebagian besar disebabkan oleh desain propeller konvensional yang belum
mampu beradaptasi terhadap perubahan kondisi aerodinamis antara fase hover, transition, dan
cruise. Penelitian ini bertujuan untuk merancang dan mensimulasikan sistem propulsi UAV
elektrik menggunakan propeller variable pitch, dengan fokus pada peningkatan efisiensi energi
dan daya angkut dalam operasi logistik. Pendekatan yang digunakan meliputi pemodelan
geometri propeller berbasis metode Class—Shape Transformation (CST) serta analisis
aerodinamika menggunakan Blade Element Momentum Theory (BEMT) dan Computational
Fluid Dynamics (CFD). Proses optimasi parameter desain dilakukan dengan algoritma numerik
berbasis Genetic Algorithm (GA) untuk menentukan kombinasi distribusi chord, sudut twist,
dan sudut pitch yang menghasilkan efisiensi maksimum. Melalui pendekatan simulasi numerik
ini, diharapkan diperoleh rancangan propeller variable pitch yang mampu menyesuaikan sudut
bilah terhadap perubahan beban dan kecepatan udara secara adaptif, sehingga meningkatkan
efisiensi daya angkut UAV VTOL hybrid fixed-wing. Hasil penelitian ini diharapkan dapat
menjadi dasar pengembangan sistem propulsi UAV elektrik yang efisien, modular, dan
berkelanjutan untuk mendukung distribusi logistik di wilayah terpencil. Penelitian ini
ditargetkan menghasilkan publikasi ilmiah pada JEMIS (Journal of Engineering &
Management in Industrial System) (Sinta 2) sebagai bentuk kontribusi akademik dan

dokumentasi ilmiah dari hasil pendampingan.

Kata Kunci: UAV VTOL hybrid, propeller variable pitch, sistem propulsi elektrik
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BAB1
PENDAHULUAN

A. Latar Belakang

Keterbatasan efisiensi energi menjadi salah satu permasalahan utama dalam
pengembangan Unmanned Aerial Vehicle (UAV) elektrik untuk sistem logistik udara.
Kapasitas baterai yang terbatas menyebabkan jangkauan terbang dan waktu operasi menjadi
relatif singkat, sedangkan peningkatan kapasitas baterai sering kali berdampak langsung
terhadap kenaikan massa total UAV yang justru menurunkan efisiensi terbang. Masalah ini
menuntut pengembangan sistem propulsi yang mampu menghasilkan gaya dorong tinggi
dengan konsumsi daya rendah agar rasio antara daya angkut dan energi yang digunakan dapat
dioptimalkan. Sistem propulsi dengan propeller fixed pitch hanya bekerja optimal pada satu
kondisi penerbangan, sehingga tidak mampu beradaptasi terhadap perubahan kebutuhan thrust
pada setiap fase penerbangan seperti hover, transition, dan cruise. Kondisi ini mengakibatkan
peningkatan konsumsi energi dan penurunan efisiensi operasional UAV elektrik secara
keseluruhan.

UAYV dengan konfigurasi Vertical Take-Off and Landing (VTOL) hybrid fixed-wing
menjadi solusi potensial untuk aplikasi logistik karena mampu menggabungkan kemampuan
lepas landas dan mendarat secara vertikal seperti multirotor dengan efisiensi aerodinamika
tinggi pada penerbangan mendatar seperti pesawat sayap tetap. Konfigurasi ini memungkinkan
UAYV beroperasi di area tanpa landasan serta memiliki jangkauan yang lebih luas dibandingkan
UAV konvensional. Walaupun demikian, perbedaan besar antara kebutuhan gaya angkat
vertikal pada mode VTOL dan gaya dorong pada mode cruise menyebabkan sistem propulsi
jenis ini memerlukan mekanisme adaptif agar efisiensinya tetap tinggi di setiap fase
penerbangan. Propeller dengan kemampuan variable pitch menawarkan solusi melalui
penyesuaian sudut bilah terhadap kondisi operasi, sehingga gaya dorong dapat dihasilkan
secara efisien tanpa meningkatkan konsumsi daya secara signifikan.

Berbagai penelitian sebelumnya telah dilakukan untuk meningkatkan efisiensi sistem
propulsi UAV elektrik melalui optimasi motor, konfigurasi propeller, dan pemilihan sumber
energi. Hasil-hasil tersebut menunjukkan peningkatan efisiensi hingga 15-20% dibandingkan
sistem konvensional, namun sebagian besar masih berfokus pada propeller dengan pitch tetap
dan mode operasi tunggal. Kajian yang secara spesifik meneliti propeller variable pitch pada
UAV VTOL hybrid fixed-wing dalam konteks efisiensi daya angkut untuk misi logistik masih

terbatas. Padahal, sistem logistik udara menuntut UAV mampu membawa beban bervariasi



dengan jarak tempuh menengah hingga jauh, sehingga desain propulsi yang adaptif dan hemat
energi menjadi kebutuhan utama.

Penelitian ini mengusulkan desain dan simulasi sistem propulsi UAV VTOL hybrid
fixed-wing berbasis propeller variable pitch untuk meningkatkan efisiensi daya angkut pada
misi logistik udara. Desain propeller dikembangkan menggunakan metode parameterisasi
berbasis Computer-Aided Design (CAD) dengan pendekatan geometri Class—Shape
Transformation (CST), yang memungkinkan variasi bentuk bilah secara terkontrol. Analisis
aerodinamika dilakukan melalui kombinasi metode Blade Element Momentum (BEM) untuk
pemodelan cepat dan Computational Fluid Dynamics (CFD) untuk verifikasi hasil simulasi tiga
dimensi. Pendekatan ini digunakan untuk menentukan hubungan antara sudut pitch, kecepatan
rotasi, dan konsumsi daya pada setiap fase penerbangan UAV. Integrasi hasil simulasi
digunakan untuk menyusun strategi pengaturan pitch dan kecepatan rotasi (pitch and RPM
schedule) yang meminimalkan energi per satuan jarak dan per satuan muatan (energy per km
per kg). Evaluasi dilakukan pada skenario misi logistik yang merepresentasikan kondisi operasi
nyata UAV, seperti lepas landas vertikal, fase transisi, dan penerbangan mendatar. Melalui
pendekatan ini, diharapkan penelitian dapat menghasilkan model sistem propulsi yang efisien,
ringan, dan adaptif terhadap variasi beban serta kondisi penerbangan. Hasil penelitian ini
diharapkan memberikan kontribusi terhadap pengembangan UAV logistik elektrik yang
berdaya guna tinggi, efisien secara energi, dan mendukung konsep transportasi udara

berkelanjutan di masa depan..

B. Rumusan Masalah
Permasalahan yang akan di bahas dalam penelitian ini adalah:

1. Bagaimana pengaruh konfigurasi geometri propeller dan variasi sudut pitch terhadap
energi yang dibutuhkan per kilometer per kilogram muatan pada UAV VTOL hybrid
fixed-wing selama profil misi logistik (hover — transition — cruise — descent)?

2. Bagaimana merancang strategi pitch/RPM (pitch schedule) dan parameter desain propeller
yang meminimalkan nilai energy per km per kg dengan memenuhi batasan motor, struktur,

dan kinerja terbang?



C. Tujuan Penelitian

1. Menganalisis pengaruh variasi sudut pitch dan parameter geometri propeller terhadap
performa aerodinamika dan konsumsi daya pada UAV VTOL hybrid fixed-wing
menggunakan CAD-BEM-CFD.

2. Menemukan desain propeller variable-pitch dan strategi operasi (pitch schedule & RPM

setpoints) yang meminimalkan energy per km per kg untuk misi logistik tertentu.

D. Manfaat Penelitian

Penelitian ini diharapkan memberikan manfaat dalam berbagai aspek. Dari sisi
akademik, penelitian ini memperkaya literatur ilmiah di bidang desain dan rekayasa sistem
propulsi UAV elektrik dengan menghadirkan pendekatan integratif berbasis CAD-CFD-BEM
dalam analisis efisiensi energi propeller variable pitch. Pendekatan ini dapat menjadi dasar bagi
penelitian lanjutan terkait optimasi aerodinamika dan penghematan energi pada sistem propulsi
listrik berskala kecil. Secara praktis, hasil penelitian ini memberikan acuan bagi pengembang
dan industri UAV dalam merancang propeller yang lebih efisien, ringan, serta hemat daya
tanpa mengorbankan performa dorong, sehingga mendukung peningkatan endurance dan

keberlanjutan operasional UAV elektrik..

E. Urgensi Penelitian

Urgensi penelitian ini terletak pada kebutuhan mendesak akan sistem propulsi UAV
elektrik yang lebih efisien, adaptif, dan hemat energi di tengah meningkatnya penggunaan
UAV untuk berbagai aplikasi industri, logistik, dan pemantauan lingkungan. Keterbatasan
efisiensi energi akibat penggunaan propeller dengan pitch tetap menjadi faktor pembatas utama
durasi terbang dan kapasitas muatan UAV. Desain propeller yang optimal menuntut
pemahaman mendalam mengenai interaksi antara geometri bilah, sudut pitch, kecepatan rotasi,
dan konsumsi daya, yang sulit dicapai hanya melalui pendekatan eksperimental karena biaya
dan kompleksitas pengujian yang tinggi. Dengan mengintegrasikan desain berbasis CAD,
simulasi aerodinamika (CFD), dan analisis Blade Element Momentum (BEM), penelitian ini
menawarkan pendekatan prediktif yang mampu mengevaluasi performa propeller secara akurat
sejak tahap perancangan. Pendekatan ini penting untuk mempercepat proses pengembangan
desain propulsi yang efisien, mengurangi iterasi prototipe fisik yang mahal, serta mendukung

inovasi teknologi UAV yang berorientasi pada efisiensi energi dan keberlanjutan.



A. Kajian Induktif

BAB II
LANDASAN TEORI

Kajian induktif merupakan ilmu pengetahuan yang didapatkan dari hasil penelitian

penelitian sebelumnya. Dalam penelitian ini menggali informasi dari penelitian terdahulu

sebagai bahan perbandingan dan potensi kebaruanbyang berkaitan dengan kajian bada

bidang modeling simulasi yang berfokus pada ergodesain produk guna mendapatkan

informasi yang mendukung. Ada beberapa penelitian terdahulu yang hampir serupa

dengan penelitian yang dijelaskan pada table 2.1.
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B. Daya Angkut pada Sistem Logistik UAV
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Daya angkut (payload capacity) merupakan kemampuan UAV untuk membawa beban

tambahan selain berat strukturnya sendiri, termasuk sistem propulsi, baterai, avionik, dan

sensor. Dalam konteks logistik udara, daya angkut menjadi parameter kunci karena

menentukan kapasitas pengiriman, efisiensi operasional, serta biaya energi per satuan muatan

yang diangkut. UAV dengan efisiensi daya angkut yang tinggi mampu mengirimkan beban

lebih besar dengan konsumsi energi yang lebih rendah, sehingga meningkatkan efektivitas

distribusi logistik di wilayah dengan keterbatasan infrastruktur transportasi konvensional.

Kemampuan daya angkut UAV ditentukan oleh kesetimbangan antara gaya dorong total yang

dihasilkan oleh sistem propulsi dan berat total UAV. Dalam kondisi hover, gaya dorong total

harus sama dengan atau lebih besar dari berat total UAV untuk menjaga kestabilan

penerbangan. Hubungan dasar antara gaya dorong dan berat UAV dapat dinyatakan sebagai:

Tiotal = Myotal

g = (mstmktur + Mpaterai + mmpayload) g




di mana T, adalah gaya dorong total yang dihasilkan oleh propeller, m,1,,4 adalah

massa muatan logistik, dan g adalah percepatan gravitasi. Untuk menjaga margin
keselamatan penerbangan, sistem propulsi biasanya dirancang agar gaya dorong maksimum
mencapai 1,2 hingga 1,5 kali berat total UAV. Pada UAV tipe Vertical Take-Off and Landing
(VTOL) hybrid fixed-wing, karakteristik daya angkut menjadi lebih kompleks karena sistem
ini beroperasi dalam beberapa mode penerbangan. Pada fase hover, seluruh gaya angkat
dihasilkan oleh propeller vertikal, sedangkan pada fase cruise, gaya angkat sebagian besar
dihasilkan oleh sayap tetap. Kondisi tersebut menuntut sistem propulsi yang mampu
beradaptasi terhadap perubahan kebutuhan gaya dorong secara dinamis agar konsumsi daya
tetap efisien di setiap fase penerbangan. Propeller dengan mekanisme variable pitch
memungkinkan penyesuaian sudut bilah terhadap kebutuhan thrust aktual, sehingga efisiensi
energi dapat dipertahankan tanpa menurunkan kemampuan daya angkut. Efisiensi daya
angkut pada sistem logistik udara dapat dievaluasi melalui metrik energi spesifik logistik,
yaitu rasio antara energi yang dikonsumsi selama misi penerbangan terhadap jarak tempuh

dan massa muatan yang diangkut. Hubungan ini dapat dinyatakan sebagai:

n _ Emission
logistik d. mmpayioad

di mana 1y, gigie memiliki satuan Wh-km™-kg™ dan menunjukkan besarnya energi yang
dibutuhkan untuk mengangkut satu kilogram muatan sejauh satu kilometer. Nilai 1,4 Yang
rendah menandakan sistem propulsi bekerja secara efisien, karena energi yang digunakan per
satuan muatan dan jarak semakin kecil. Parameter ini digunakan secara luas untuk menilai
efisiensi sistem UAV logistik, baik dalam simulasi maupun pengujian lapangan. Faktor-

faktor yang memengaruhi daya angkut UAV meliputi:

1. Kinerja aerodinamika propeller, yang mencakup koefisien gaya dorong (Ct), koefisien

daya (Cp), dan efisiensi propulsi (np).

2. Kinerja motor listrik dan sistem kelistrikan, yang menentukan hubungan antara torsi,

kecepatan putar, dan konsumsi daya.

3. Distribusi massa dan konfigurasi UAV, termasuk aspek pusat gravitasi, luas sayap, serta

kontribusi gaya angkat pada fase cruise.

4. Mekanisme pengaturan pitch propeller, yang memungkinkan adaptasi terhadap variasi

beban dan kecepatan udara.



Dalam konteks sistem logistik, daya angkut yang efisien tidak hanya bergantung pada
kemampuan propulsi menghasilkan thrust maksimum, tetapi juga pada kestabilan efisiensi
energi di seluruh fase penerbangan. Penerapan propeller variable pitch memberikan
keuntungan signifikan karena dapat menjaga nilai thrust-to-power ratio tetap tinggi pada
berbagai kondisi terbang. Dengan mengoptimalkan sudut pitch bilah sesuai kebutuhan, UAV
dapat mempertahankan performa propulsi yang efisien tanpa peningkatan konsumsi daya
yang signifikan, sehingga meningkatkan jarak tempuh efektif dan kapasitas pengiriman per
misi. Penelitian ini menempatkan daya angkut sebagai indikator utama kinerja sistem
propulsi UAV dalam konteks logistik udara. Analisis dilakukan untuk mengevaluasi
hubungan antara variasi sudut pitch, konsumsi daya, dan efisiensi daya angkut pada berbagai
fase penerbangan UAV VTOL hybrid fixed-wing. Hasil dari kajian ini diharapkan dapat
memberikan dasar ilmiah bagi perancangan sistem propulsi adaptif yang mampu
memaksimalkan efisiensi energi serta kapasitas pengiriman UAV elektrik di masa

mendatang.

C. Parameterisasi bentuk bilah

Karakteristik geometrik bilah propeller meliputi distribusi panjang chord, sudut sapuan
(sweep angle), dan sudut anhedral yang menentukan performa aerodinamis keseluruhan.
Pemodelan bentuk bilah pada penelitian ini menggunakan metode parameterisasi Class—
Shape Transformation (CST) karena mampu merepresentasikan permukaan airfoil secara
halus dan kontinu melalui kombinasi fungsi kelas (class function) serta fungsi bentuk (shape
function). Metode CST banyak diterapkan dalam proses reverse design airfoil untuk
menghasilkan bentuk yang presisi dan fleksibel dalam modifikasi geometri. Parameter
distribusi bilah yang dirancang menggunakan CST memiliki leading edge berbentuk bulat
dan trailing edge yang runcing, menyerupai karakteristik airfoil simetris tipe NACA,
sehingga fungsi kelas yang diterapkan mengikuti bentuk tersebut. Fungsi bentuk setiap
parameter terdiri atas polinomial Bernstein dengan orde berbeda yang digunakan untuk
menggambarkan variasi kontur bilah sepanjang radius. Persamaan umum CST yang

menggambarkan distribusi radial panjang chord dituliskan sebagai:
Nl

|
c(r)=r"f5(1—r)1-°Z[Au(z)mr (1= Y]+ (Croor = Cetp) 1 =) + Gy

i=0

Fungsi tersebut menggambarkan perubahan panjang chord c(r)terhadap posisi radial



rpada bilah propeller. Parameter A;(i)merupakan koefisien bentuk yang dikontrol oleh
polinomial Bernstein berorde N;. Faktor 7% (1 — r)1berfungsi sebagai fungsi kelas (class
function) yang menentukan bentuk umum geometri, memastikan bagian pangkal bilah (roor)
lebih tebal dan bagian ujung (tip) meruncing secara halus. Komponen terakhir (¢yo0r —

Ctip) (1 — 1) + c¢ypmendefinisikan transisi linear antara panjang chord di pangkal dan di

ujung bilah. Seluruh nilai dinormalisasi terhadap radius total propeller R, sehingga fungsi
c(r)bersifat nondimensional dan dapat diterapkan pada berbagai ukuran propeller dengan
karakteristik geometri serupa. Pendekatan ini memungkinkan fleksibilitas tinggi dalam
perancangan bentuk bilah karena setiap koefisien Ay (i)dapat dimodifikasi untuk mengatur

distribusi chord yang diinginkan sesuai dengan target aerodinamika dan efisiensi energi.

Parameter sudut sapuan (sweep angle) dan sudut anhedral didefinisikan berdasarkan
dua sistem koordinat yang digunakan dalam proses pemodelan bilah propeller. Sistem
pertama adalah koordinat CG (Center of Gravity frame) dengan titik asal terletak di pusat
massa bilah, sedangkan sistem kedua adalah koordinat inersia XYZ (Inertial frame) yang

memiliki titik asal di pusat hub propeller. Gambar 2 memperlihatkan skema sistem koordinat

tersebut.
‘.If‘.- ‘ . . b I-_ 2]
\ bladC‘Pivol axis \ 1 .
( hubarea o O /
\ s ,,/
~_Z -

Gambar 2.1. Rangka inersia dan rangka CG.

Metode penentuan sudut sapuan (sweep angle) dan sudut anhedral (anhedral angle)
didasarkan pada analisis koordinat garis seperempat chord (1/4 chord line) dari bilah
propeller. Gambar 3 menunjukkan prinsip geometrik metode ini. Posisi radial tertentu
pada bilah dihubungkan dengan titik akar bilah melalui garis distribusi koordinat X
negatif dari garis seperempat chord. Sudut antara garis tersebut dengan arah negatif
sumbu Z didefinisikan sebagai sudut sapuan pada posisi radial yang bersangkutan.
Penentuan sudut anhedral dilakukan dengan cara serupa, menggunakan kurva distribusi

koordinat Y dari garis seperempat chord. Nilai sudut anhedral pada setiap posisi radial
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diperoleh dari kemiringan garis terhadap bidang horizontal sistem koordinat. Distribusi
koordinat X dan Y dari setiap titik pada garis seperempat chord secara keseluruhan

menentukan profil distribusi sudut sapuan dan sudut anhedral sepanjang radius bilah.

0.025 v v r v v 0.019F v v r Y 3
0.02 0.012}
o 0015 ., 0005}
= = -
= -
= 0.01¢ = -0.002p
3 0005} Z 0009}
# -
0 0016}
0,008 === Negative X coordinate distribution 20023} —Y coordinate distribution {
_—
001 h . . A A 0.03 = = — e h
0.05 0.1 015 02 0.25 03 0.05 0.1 015 02 0.25 03
Radius(m) Radius(m)

Gambar 2.2. Diagram Definisi Sudut

Distribusi koordinat sepanjang garis seperempat kord (quarter-chord line)
direpresentasikan menggunakan metode Class—Shape Transformation (CST) dengan
pendekatan yang konsisten terhadap formulasi distribusi radial koefisien panjang kord
pada Persamaan (1). Metode CST digunakan untuk mengekspresikan koordinat relatif
X(r)danY (r)pada arah negatif sumbu X dan Y dari garis seperempat kord, sebagaimana
didefinisikan pada Persamaan (2) hingga (3). Kedua fungsi tersebut menggambarkan
variasi geometrik lokal bilah terhadap radius propeller, di mana X(7)dan Y (r)masing-

masing menunjukkan koefisien relatif dari posisi titik pada arah longitudinal dan lateral

bilah propeller.
Ny
X(r) =r%5(1 —r)to 2 [BU(;) ﬁr 1- r)Ni-f] + (Xroor — Xpip) 1 — 1) + Xy
=0
Ny

|
Y(?‘) — ?.I],S(l - ?.)1.(} E [CU(I)mr (1 r)N l] + (Yroot an)(l 7‘) + Ytap
Distribusi radial sudut putar bilah propeller diparameterisasi menggunakan fungsi
polinomial sebagaimana ditunjukkan pada Persamaan (4). Fungsi ini menggambarkan
variasi sudut bilah terhadap radius propeller, yang menentukan perubahan orientasi
elemen bilah dari pangkal hingga ujung. Parameterisasi tersebut diperlukan untuk

memperoleh distribusi fwist yang mampu menjaga sudut serang optimal sepanjang
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bentang bilah, sehingga efisiensi gaya dorong dapat dipertahankan pada berbagai kondisi

operasi.

8(r) = i Pt

Distribusi radial ketebalan relatif airfoil propeller pada penelitian ini ditentukan
melalui proses penyesuaian terhadap data geometri profil propeller eksisting [34].
Penyesuaian dilakukan agar ketebalan bilah memenuhi persyaratan kekuatan struktural,
terutama terhadap beban sentrifugal dan gaya lentur yang timbul selama rotasi.
Pendekatan ini memastikan keseimbangan antara efisiensi aerodinamika dan kekuatan
mekanik bilah, sehingga desain propeller dapat diimplementasikan secara realistis tanpa

mengorbankan keselamatan struktur.

D. Validasi Metode BEMT dan CFD

Metode analisis aerodinamika yang digunakan dalam penelitian ini meliputi Blade
Element Momentum Theory (BEMT) dan Computational Fluid Dynamics (CFD). Kedua
pendekatan tersebut memiliki karakteristik yang saling melengkapi. BEMT digunakan
untuk perhitungan cepat distribusi gaya dorong dan torsi sepanjang bilah propeller
dengan asumsi aliran sumbu simetri dan tanpa efek interferensi antar elemen. CFD
digunakan untuk analisis tiga dimensi yang lebih rinci, termasuk efek viskositas,
interaksi aliran antar bilah, dan fenomena kehilangan (losses) akibat ujung bilah (#ip
losses). Validasi terhadap kedua metode dilakukan menggunakan data hasil uji
terowongan angin untuk memastikan tingkat akurasi perhitungan aerodinamika.
Referensi eksperimen yang digunakan adalah hasil uji terowongan angin oleh Hartman
et al. (1938) [34], yang menginvestigasi karakteristik aerodinamis propeller dengan
berbagai konfigurasi airfoil, termasuk Clark Y dan RAF6. Dalam penelitian ini, data
eksperimen dari propeller NACA 5868-9 digunakan sebagai acuan utama untuk proses
verifikasi. Propeller tersebut memiliki dua bilah dengan profil Clark Y, rasio ketebalan
9%, dan sudut pitch tertentu pada radius 0,75R. Distribusi parameter bentuk bilah hasil
eksperimen Hartman menjadi dasar dalam membangun model geometri propeller
referensi. Gambar 4 menampilkan distribusi parameter bentuk yang digunakan untuk
merekonstruksi propeller uji. Berdasarkan kombinasi data geometri tersebut dengan
profil airfoil Clark Y, model propeller digital direkonstruksi dalam perangkat CAD
seperti diperlihatkan pada Gambar 3.3.
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Gambar 2.3. Distribusi panjang tali busur, ketebalan relatif, dan sudut puntir baling-baling
2 bilah NACA 5868-9.

Propcilcr hub

Gambar 2.4. Geometri baling-baling 2 bilah NACA 5868-9.

Model baling-baling NACA 5868-9 dengan dua bilah dibagi menjadi kisi
struktural tiga dimensi seperti diperlihatkan pada Gambar 2.4. Jumlah total elemen kisi
mencapai 5,15 juta, mencakup seluruh domain fluida di sekitar propeller. Simulasi CFD
dilakukan dengan menggunakan model turbulensi Spalart—Allmaras (SA), yang sesuai
untuk analisis aliran eksternal pada permukaan aerodinamik. Sistem koordinat berputar
diterapkan untuk merepresentasikan rotasi bilah propeller terhadap medan aliran. Proses
perhitungan mempertimbangkan efek kompresibilitas udara, khususnya pada area ujung

bilah yang mengalami kecepatan relatif tinggi selama rotasi.

Pressure-farfield

Periodic boundary

R e e

Gambar 2.5 Kisi -kisi struktural medan aliran dan baling-baling NACA 5868-9 (2 bilah).

Gambar 2.6 memperlihatkan bahwa nilai koefisien gaya dorong dan efisiensi

propulsi yang diperoleh melalui simulasi CFD menunjukkan kesesuaian yang baik
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dengan data hasil eksperimen untuk propeller NACA 5868-9. Deviasi hasil perhitungan
menggunakan metode BEMT berada pada kisaran sekitar 5% pada rasio kecepatan maju
rendah (J), sehingga metode ini dinilai layak digunakan untuk perancangan distribusi
panjang kord dan sudut puntir bilah pada kondisi operasi rasio maju rendah. Peningkatan
kesalahan perhitungan BEMT pada rasio maju tinggi disebabkan oleh keterbatasan basis
data interpolasi koefisien aerodinamika serta pengaruh efek aliran tiga dimensi di sekitar
bilah propeller. Secara keseluruhan, tingkat akurasi hasil BEMT dan CFD dianggap

memadai untuk digunakan sebagai dasar analisis aerodinamika dalam penelitian ini.

D.14 1
o EXP | oo} = EXP
0.12 —=CFD ‘| asl- =——CD g 7
. = = BEMT | 3 | = = BEMT "‘
0.08} ‘| i | X
;:_ I =05} 7
i | 1 04} /
0.04 J. 03} <
| 02t .
oozt '| 01t
0 1 AR 0 p X .
0 02040608 1 1214 1818 2 0 02040608 1 121416 18 2
J J
(a)Thrust coeflicient (b) Efficiency

Gambar 2.6. Perbandingan antara percobaan BEMT , CFD dan terowongan angin pada
propeller 2-blade NACA 5868-9.
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BAB II1
METODE PENELITIAN

A. Tempat dan Waktu Penelitian

Penelitian ini dirancang secara eksperimental di Laboratorium Perencanaan dan
Perancangan Produk, Program Studi Teknik Industri, Universitas Bojonegoro. Kegiatan
penelitian difokuskan pada perancangan dan simulasi sistem propulsi UAV VTOL hybrid
fixed-wing menggunakan propeller variable pitch untuk meningkatkan efisiensi daya angkut
pada sistem logistik udara. Pelaksanaan penelitian dijadwalkan mulai bulan April 2024
hingga selesai, mencakup tahap pemodelan geometri propeller, analisis aerodinamika
menggunakan metode BEMT dan CFD, serta evaluasi efisiensi sistem propulsi terhadap

kebutuhan energi dan performa daya angkut UAV.

B. Pendekatan Penelitian

Penelitian ini menggunakan pendekatan kuantitatif dengan metode simulasi numerik
dan pemodelan digital untuk mengevaluasi dan mengoptimalkan desain eksoskeleton
rehabilitasi pergelangan kaki. Penggunaan model multibodi digital human memungkinkan
representasi kinematik dan dinamika tubuh manusia secara realistis. Proses optimasi
dilakukan dengan algoritma numerik berbasis MATLAB/Simulink atau perangkat sejenis
untuk menyesuaikan parameter desain terhadap kebutuhan fisiologis dan biomekanis

pengguna.

C. Desain Penelitian

Penelitian ini menggunakan pendekatan kuantitatif dengan metode simulasi numerik
dan pemodelan digital untuk mengevaluasi serta mengoptimalkan desain sistem propulsi
UAV VTOL hybrid fixed-wing. Pendekatan pemodelan dilakukan melalui representasi
geometri propeller secara parametrik berbasis Class—Shape Transformation (CST) untuk
menggambarkan distribusi chord, twist, dan pitch bilah secara akurat. Analisis aerodinamika
dilaksanakan menggunakan metode Blade Element Momentum Theory (BEMT) dan
divalidasi dengan Computational Fluid Dynamics (CFD) guna memperoleh karakteristik
gaya dorong, torsi, dan efisiensi propulsi yang representatif. Proses optimasi dilakukan
dengan bantuan perangkat lunak seperti MATLAB, QBlade, dan Ansys Fluent untuk
menyesuaikan parameter desain propeller terhadap kebutuhan efisiensi energi dan daya

angkut UAV pada sistem logistik udara.
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D. Prosedur Penelitian

Tahapan penelitian dirancang untuk memperoleh desain sistem propulsi UAV VTOL

hybrid fixed-wing yang efisien secara aerodinamika dan hemat energi, dengan

penerapan propeller variable pitch sebagai fokus utama. Prosedur penelitian ini terdiri
atas beberapa tahap berikut:
1. Studi Literatur dan Identifikasi Permasalahan

Pengumpulan referensi dilakukan terkait sistem propulsi UAV elektrik, karakteristik

aerodinamika propeller, mekanisme variable pitch, serta metode simulasi numerik

menggunakan Blade Element Momentum Theory (BEMT) dan Computational Fluid

Dynamics (CFD). Hasil studi literatur digunakan untuk merumuskan permasalahan

utama dan menentukan parameter desain yang akan dioptimalkan.

2. Perancangan Konseptual Sistem Propulsi UAV

Menentukan konfigurasi sistem propulsi UAV VTOL hybrid fixed-wing yang sesuai

dengan kebutuhan misi logistik. Tahap ini mencakup estimasi berat total UAV,

kapasitas muatan (payload), spesifikasi motor listrik, dan kebutuhan gaya dorong pada
setiap fase penerbangan (hover, transisi, dan cruise).
3. Pemodelan Geometri Propeller Variable Pitch

Membuat model propeller tiga dimensi menggunakan metode Class—Shape

Transformation (CST) untuk mendefinisikan distribusi panjang chord, sudut puntir

(twist), dan sudut pitch. Pemodelan dilakukan dengan perangkat lunak SolidWorks,

kemudian hasilnya diekspor untuk analisis aerodinamika numerik.

4. Simulasi Aerodinamika Menggunakan BEMT dan CFD

Melakukan simulasi aerodinamika propeller dengan dua pendekatan:

1. BEMT, untuk menghitung distribusi gaya dorong, torsi, dan efisiensi propulsi
dengan variasi sudut pitch dan kecepatan rotasi.

2. CFD, untuk menganalisis pola aliran tiga dimensi dan efek turbulensi
menggunakan model Spalart—Allmaras (SA) serta sistem koordinat berputar
(rotating reference frame). Tahap ini bertujuan memverifikasi hasil BEMT
terhadap fenomena aliran sebenarnya.

5. Optimasi Parameter Desain Propeller
Menjalankan proses optimasi geometri dan sudut pitch propeller dengan algoritma

numerik, seperti Genetic Algorithm (GA) atau Particle Swarm Optimization (PSO),
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untuk memperoleh kombinasi desain yang menghasilkan rasio gaya dorong terhadap
daya maksimum dan efisiensi daya angkut tertinggi.

Analisis Efisiensi Energi dan Kinerja Daya Angkut

Menghitung konsumsi energi propulsi per kilometer per kilogram muatan
(Wh-km™-kg™) dan membandingkan hasil antara konfigurasi fixed pitch dan variable
pitch. Analisis ini dilakukan untuk menilai peningkatan efisiensi energi sistem propulsi
UAYV dalam konteks operasi logistik udara.

Validasi dan Evaluasi Hasil Simulasi

Melakukan validasi terhadap hasil perhitungan numerik menggunakan data eksperimen
propeller referensi NACA 5868-9 dari uji terowongan angin. Evaluasi dilakukan

dengan membandingkan nilai koefisien gaya dorong (Cr), torsi (Cy), dan efisiensi

propulsi (7,,) antara hasil simulasi dan data referensi.

E. Alat dan Bahan

1.

Penelitian ini menggunakan beberapa perangkat lunak, data pendukung, serta
komponen desain untuk mendukung proses pemodelan, simulasi, dan analisis sistem
propulsi UAV VTOL hybrid fixed-wing dengan propeller variable pitch. Alat dan
bahan yang digunakan dijabarkan sebagai berikut:
Perangkat Lunak
a. SolidWorks
Digunakan untuk membuat model tiga dimensi propeller dan sistem penggerak
berbasis metode Class—Shape Transformation (CST).
b. MATLAB / Simulink
Berfungsi untuk melakukan perhitungan numerik, optimasi parameter desain, serta
analisis efisiensi energi propulsi.
c. QBlade (BEMT Tool)
Digunakan untuk simulasi aerodinamika propeller berbasis metode Blade Element
Momentum Theory (BEMT).
d. ANSYS Fluent / SimScale (CFD Solver)
Digunakan untuk melakukan simulasi aliran fluida tiga dimensi guna memperoleh
distribusi tekanan, gaya dorong, dan efisiensi propulsi dengan model turbulensi

Spalart-Allmaras.
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2. Data dan Parameter Simulasi

F.

a) Data referensi propeller standar NACA 5868-9 untuk validasi hasil simulasi BEMT
dan CFD.
b) Data karakteristik udara standar (ISA conditions) seperti kerapatan udara, viskositas,
dan kecepatan suara untuk kondisi ketinggian 0—1000 meter.
¢) Spesifikasi motor listrik dan sistem propulsi UAV elektrik (tegangan kerja, daya
maksimum, efisiensi motor, serta RPM nominal).
Komponen Desain dan Variabel Penelitian
a) Parameter geometri propeller, meliputi panjang chord, distribusi twist, dan sudut
pitch variabel.
b) Konfigurasi UAV VTOL hybrid fixed-wing, termasuk massa total, luas sayap, dan
kapasitas daya angkut.
¢) Batas operasional sistem propulsi, seperti batas daya maksimum motor, kecepatan
ujung bilah (#ip speed), serta sudut pitch maksimum dan minimum yang diizinkan.
Data Validasi Eksperimental
a) Data hasil uji terowongan angin propeller NACA 5868-9 dari penelitian Hartman et
al. (1938) digunakan untuk membandingkan hasil simulasi numerik.
b) Data empiris UAV listrik sekelas (literatur atau database terbuka) sebagai

pembanding performa daya angkut dan efisiensi energi.

Teknik Analisis Data

Data hasil simulasi dianalisis secara kuantitatif untuk menilai performa aerodinamika

propeller, efisiensi energi sistem propulsi, dan peningkatan daya angkut UAV. Analisis

dilakukan melalui beberapa tahap sebagai berikut:

1.

2.

Perhitungan Deviasi dan Validasi Hasil Simulasi

Menghitung selisih relatif antara hasil simulasi Blade Element Momentum Theory
(BEMT) dan Computational Fluid Dynamics (CFD) terhadap data eksperimen
propeller referensi NACA 5868-9. Validasi dilakukan dengan menghitung persentase
error atau Root Mean Square Error (RMSE) untuk parameter gaya dorong (Cy), torsi
(Cp), dan efisiensi propulsi (7).

Evaluasi Kinerja Aerodinamika Propeller

Menganalisis hasil simulasi berupa gaya dorong (thrust), torsi, dan daya untuk setiap

variasi sudut pitch dan kecepatan rotasi. Hasil ini digunakan untuk menentukan

16



hubungan antara parameter desain propeller dengan performa aerodinamika, serta
mengidentifikasi kondisi operasi dengan efisiensi tertinggi.
3. Analisis Efisiensi Energi dan Daya Angkut
Menghitung efisiensi daya angkut sistem propulsi berdasarkan rasio energi terhadap
jarak tempuh dan massa muatan menggunakan rumus:
E nission

nlogistik =
&~ Mpayload

Nilai 7;,i5ik Yang lebih rendah menunjukkan sistem propulsi yang lebih efisien dalam
konteks operasi logistik udara.

4. Analisis Sensitivitas terhadap Parameter Desain
Melakukan analisis sensitivitas terhadap parameter geometri seperti panjang chord,
distribusi twist, dan sudut pitch untuk menilai pengaruh setiap variabel terhadap gaya
dorong dan efisiensi energi. Analisis ini membantu menentukan parameter yang paling
berpengaruh terhadap performa sistem propulsi.

5. Perbandingan Hasil Simulasi Sebelum dan Sesudah Optimasi
Membandingkan hasil simulasi propeller sebelum dan sesudah proses optimasi numerik
untuk menilai efektivitas metode optimasi yang digunakan (misalnya Genetic
Algorithm atau Particle Swarm Optimization). Perbandingan difokuskan pada
peningkatan efisiensi propulsi, penurunan konsumsi daya, serta peningkatan efisiensi

daya angkut UAV.

G. Identifikasi dan Klasifikasi variabel
Klasifikasi variabel dalam penelitian ini bertujuan untuk menjelaskan hubungan
antarparameter yang berpengaruh terhadap efisiensi sistem propulsi UAV. Variabel dibedakan
menjadi tiga kelompok utama, yaitu variabel dependen, variabel independen, dan variabel
kontrol, yang saling berinteraksi dalam proses simulasi dan optimasi desain propeller variable
pitch.
a. Variabel Independen (Variabel Bebas)
Variabel ini merupakan parameter desain yang dimanipulasi selama proses simulasi dan
optimasi untuk melihat pengaruhnya terhadap performa sistem propulsi. Variabel-
variabel tersebut meliputi:
1) Panjang chord bilah propeller (c(7))
2) Distribusi sudut puntir atau twist angle (f(r))
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3)
4)
5)
6)

Sudut pitch propeller (6,)
Kecepatan rotasi propeller (RPM)
Diameter propeller (D)

Jenis airfoil atau profil bilah yang digunakan

b. Variabel Dependen (Variabel Terikat)

1)

2)
3)
4)
5)
6)
7)
8)

Variabel ini merupakan hasil keluaran simulasi yang dipengaruhi oleh perubahan
variabel independen. Parameter ini digunakan untuk menilai performa
aerodinamika dan efisiensi energi sistem propulsi, yang meliputi:

Gaya dorong total (Thrust, T)

Torsi (Torque, Q)

Daya aerodinamika dan konsumsi daya listrik (P)

Koefisien gaya dorong (Cr) dan koefisien torsi (Cy)
Efisiensi propulsi (7,,)
Efisiensi daya angkut logistik (m,gisti)

Deviasi hasil simulasi terhadap data eksperimen (Error, RMSE)

c¢. Variabel Kontrol

1)

2)

3)
4)
5)
6)

Variabel ini dijaga tetap konstan selama simulasi agar hasil perhitungan tidak
dipengaruhi oleh faktor eksternal yang tidak dianalisis. Variabel kontrol pada
penelitian ini meliputi:

Kondisi lingkungan udara (tekanan, suhu, dan kerapatan udara sesuai standar
atmosfer ISA)

Kondisi batas simulasi CFD (velocity inlet, pressure outlet, dan no-slip wall)
Jenis model turbulensi yang digunakan (Spalart—Allmaras)

Konfigurasi UAV (massa total, luas sayap, dan distribusi berat tetap)

Kecepatan udara bebas pada setiap skenario uji (freestream velocity)
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H. Alur Penelitian

[ Mulai

l

—| Optimasi Desain (GA / PSO)

r

Identifikasi Masalah dan Tujuan Penelitian

Analisis Efisiensi Energi & Daya Angkut

l
Perancangan Sistem Propulsi UAV Kesimpulan & Rekomendasi
Pemodelan Geometri Propeller (CST) o
| Selesai

Simulasi Aerodinamika

BEMT Simulation (QBlade / MATLAB)
CFD Simulation (ANSYS Fluent)

Gambar 3.6 Alur Penelitian
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BAB IV
HASIL DAN PEMBAHASAN

A. UAV Configuration and Propeller Geometry

Penelitian ini menggunakan konfigurasi propeller variable pitch pada UAV VTOL
hybrid fixed-wing yang berfungsi sebagai sistem pengangkat utama pada fase hover dan
vertical climb. Geometri propeller dimodelkan menggunakan perangkat lunak CAD
berdasarkan spesifikasi desain UAV, meliputi radius propeller, jumlah bilah, distribusi chord,

dan distribusi twist sepanjang bentang bilah, ditunjukkan pada gambar 4.1.

Wy [

te s

ol -
Horizontal Thrust / Tensile Load X

=
g

>

W= 20°
Y= 15°

y=5°

w=0°

[T

Vertical Thrust / Lifting Load

150,00

Gambar 4.1 Konfigurasi simulasi propeller variable pitch pada UAV VTOL hybrid
fixed-wing (a) Variasi sudut pitch bilah propeller. (b) Orientasi simulasi propeller untuk
analisis vertical thrust/lifting load dan horizontal thrust/tensile load. (c) Dimensi geometrik
dan konfigurasi mekanik propeller

Model CAD propeller digunakan sebagai dasar untuk seluruh tahapan analisis numerik.
Parameter geometrik utama yang digunakan dalam penelitian ini mencakup diameter propeller,
jumlah bilah, sudut pitch awal, serta variasi sudut pitch bilah yang diterapkan secara seragam
sepanjang radius propeller. Variasi sudut pitch dipilih untuk merepresentasikan kondisi operasi

yang umum digunakan pada UAV VTOL, yaitu 0°, 5°, 10°, 15°, dan 20° [12].
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B. Domain Dinamika Fluida Komputasional

Simulasi CFD dilakukan untuk menganalisis karakteristik aliran dan gaya aerodinamik
propeller variable pitch. Geometri propeller hasil pemodelan CAD digunakan untuk
membangun domain fluida tiga dimensi yang terdiri atas rotating domain dan stationary

domain, sebagaimana ditunjukkan pada Gambar 2.

Gambar 4.2 Computational Fluid Dynamics domain configuration showing the rotating
domain around the propeller and the fixed external flow domain with inlet and open
boundary conditions.

Gambar 4.2 menjelaskan permukaan inlet didesain pada sisi hulu domain, dan open
boundary didesain di permukaan lain memungkinkan aliran keluar tanpa refleksi. metode
sliding mesh digunakan untuk menghubungkan antarmuka antara rotating domain dan fixed
domain. Konfigurasi domain memungkinkan simulasi interaksi aliran akibat rotasi propeller
dilakukan secara akurat. Analisis performa propeller dilakukan pada tiga skenario payload
untuk merepresentasikan kondisi operasi VTOL hybrid fixed-wing logistik, yaitu payload
ringan (1.5 kg), payload nominal (2.0 kg), dan payload berat (3.0 kg). Massa payload

dikombinasikan dengan massa struktur UAV untuk memperoleh massa total sistem.

e

o=
Payload Scenario
Light 1.5 kg
Nominal 2.0 kg
Heavy 3.0 kg
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Gambar 4.3 Konfigurasi UAV VTOL hybrid fixed-wing dengan modul propeller variable
pitch
Dua kondisi pembebanan dianalisis pada setiap skenario payload, meliputi kondisi hover
dan kondisi vertical climb. Beban hover dihitung dari gaya berat total sistem, sedangkan beban
vertical climb diperoleh dengan menambahkan komponen percepatan vertikal pada
perhitungan gaya angkat. Pendekatan ini memastikan bahwa kebutuhan gaya dorong propeller

mencerminkan kondisi operasi aktual UAV selama misi logistik.

C. Mathematical Formulation
a. Thrust Requirement
Kebutuhan gaya dorong total UAV dihitung berdasarkan massa total sistem dan kondisi
operasi vertikal. Massa total UAV didefinisikan sebagai:
Myor = Myay + Myayioad
Gaya dorong minimum yang diperlukan pada kondisi hover dinyatakan sebagai:
Thover = SF *Myor - g
Gaya dorong pada kondisi vertical climb dihitung dengan menambahkan percepatan
vertikal:
Tetimp = SF -myoe - (9 + ac)
dengan SFmerupakan faktor keamanan, gpercepatan gravitasi, dan a.percepatan vertikal
saat climb.
b. Induced Velocity

Kecepatan induksi aksial pada kondisi hover dihitung menggunakan teori momentum:

. T
L™ [2pA

dengan pmerupakan densitas udara dan A = wR?adalah luas cakram propeller.
c. Relative Velocity and Flow Angle
Kecepatan tangensial bilah pada radius rdinyatakan sebagai:
Vi = wr

Kecepatan relatif aliran pada elemen bilah dihitung sebagai:

Viet = ’V.tz + Viz

Sudut aliran masuk terhadap bidang rotasi didefinisikan sebagai:
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P =tan™> (%)

d. Angle of Attack

Sudut serang pada setiap elemen bilah dihitung dari kombinasi sudut pitch dan sudut twist

bilah:

a =0, + Opyist (G )

dengan 6, merupakan sudut pitch propeller.
e. Aerodynamic Coefficients

Koefisien angkat airfoil dimodelkan secara linear terhadap sudut serang:

G=0C, «a
Koefisien hambat dimodelkan menggunakan pendekatan parabolik:
Cq = C4p + kC}

f. Differential Lift and Drag Forces

Gaya angkat dan gaya hambat pada setiap elemen bilah dengan panjang diferensial

drdihitung sebagai:
1 2
dL = Emec(r)Cz dr
1 2
dD = EereEc(r)Cd dr
dengan c(r)merupakan distribusi chord bilah.
g. Thrust and Torque Calculation
Komponen gaya dorong diferensial yang dihasilkan oleh setiap elemen bilah dinyatakan

sebagai:

dT = B(dLcos ¢ — dDsin ¢)

Torsi diferensial yang dihasilkan pada radius rdihitung sebagai:

dQ = B(dLsin ¢ + dDcos ¢p)r

Gaya dorong total dan torsi total propeller diperoleh dengan integrasi sepanjang bentang

bilah:
R
r=[ ar

Troot
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Q=f dQ

root

h. Power Consumption
Daya propeller dihitung dari hasil perkalian torsi total dan kecepatan sudut:
P=0Q-w
D. Energy Efficiency Criterion
Efisiensi energi propeller didefinisikan sebagai rasio antara gaya dorong yang dihasilkan

dan daya yang dikonsumsi:

Neg =

ol

Sudut pitch optimal ditentukan sebagai sudut pitch yang menghasilkan nilai efisiensi

energi maksimum dengan tetap memenuhi kebutuhan gaya dorong minimum:
Op,ope = argmax(ng), T = Treq

E. Karakteristik Aerodinamika Propeller

Evaluasi karakteristik aerodinamika propeller dilakukan melalui Simulasi CFD dalam
kondisi tanpa beban. kecepatan putaran simulasi ditentukan 1500 rpm, didapatkan perilaku
aliran, distribusi kecepatan, dan pengaruh variasi sudut pitch tanpa mempertimbangkan
kebutuhan daya dorong untuk melayang dengan beban. Gambar 5 menunjukkan kontur
kecepatan aliran dan vektor aliran di sekitar propeller untuk variasi sudut pitch 0°, 5°, 15°, dan

20° dalam kondisi tanpa beban.

19.132 19.251
17.006 17.112
14 881 14973
12.755 12.834
10.629 10.695
8503 8556
6.377 6417
4.252 4278
2.126 — — 2.139 ez - -
o ¥ { Y o [ y i
velocity [rmis] . C C) DISSE . Welocity [mis) = W C@:} . - -'
pitch angle 0° pitch angle 5°
19.120 19110
A0 16.987
T 14.871 14.864
b 12747 12 740
10.622 10817
8.498 8493
#8373 6.370
4,249 4.247
2124 = = 2123
" ey :
Velochty Imis] @i Velocity [mis]
pitch angle 15° pitch angle 20"

Gambar 4.4 Kontur kecepatan aliran pada sudut pitch 0°, 5°, 15°, 20° (1500 RPM, tanpa
beban)
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Gambar 4.4 menunjukkan peningkatan sudut pitch secara signifikan mempengaruhi pola
aliran di sekitar blade. Sudut pitch rendah (0°-5°), dengan aliran di sekitar blade terlihat relatif
halus dengan intensitas wake yang lemah dan distribusi kecepatan yang masih terbatas di
sekitar disk baling-baling. menurut ....kondisi ini menunjukkan sudut serang blade rendah
sehingga gaya dorong yang dihasilkan masih relatif kecil. Peningkatan terjadi pada sudut pitch
menengah (15°), sepanjang radius baling-baling terlihat distribusi kecepatan lebih seragam dan
lebih terstruktur. Pola aliran ini mengindikasikan sudut serang blade yang mendekati kondisi
aerodinamika optimal sehingga menghasilkan aliran yang lebih efisien dan stabil. Sudut pitch
tinggi (20°) menghasilkan kecepatan aliran maksimum yang lebih besar, namun pola wake
menjadi lebih menyebar dan tidak seragam. aerodinamika pada sudut 20° memungkinkan
menghasilkan kerugian karena bertambahnya gaya hambat dan terjadinya stall lokal pada
beberapa bagian blade. kondisi ini terlihat pada gradien kecepatan yang tajam dan gangguan
aliran sekitar ujung blade. simulasi CFD memvalidasi pengaruh sudut pitch terhadap
karakteristik aerodinamika baling-baling sehingga dapat menjadi dasar fisik untuk analisis

performa hover menggunakan metode BEM.

F. Performa Hover Skema RPM-Trim

Analisis performa baling-baling pada kondisi hover berbeban dilakukan menggunakan
metode Blade Element Momentum (BEM) dengan pendekatan RPM-trim, yaitu kecepatan
rotasi disesuaikan hingga gaya dorong yang dihasilkan mendekati atau memenuhi kebutuhan
gaya dorong hover (T},,) untuk setiap variasi sudut pitch. Pendekatan ini merepresentasikan
kondisi operasi realistis UAV VTOL, di mana sistem propulsi menyesuaikan RPM untuk
mempertahankan kondisi melayang. Kebutuhan gaya dorong hover dihitung berdasarkan total

massa UAV dan faktor keamanan, sebagaimana dirangkum pada Tabel 4.1.

Tabel 4.1 Kebutuhan Gaya Dorong Hover UAV VTOL
Payload (kg) | Massa Total (kg) | T, (N)

I 1.5 88.29
2.0 8.0 94.18
3.0 9.0 105.95
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1. Performa Hover pada Payload 1.5 kg

Kebutuhan gaya dorong hover sebesar 88,29 N diperoleh pada kondisi payload 1.5 kg.
Hasil analisis RPM-trim menunjukkan bahwa kondisi hover dapat dicapai pada sudut
pitch 5° hingga 20°. Pada sudut pitch 0°, gaya dorong yang dihasilkan belum memenuhi
kebutuhan hover meskipun RPM telah dinaikkan hingga batas maksimum. Hasil RPM-
trim untuk payload 1.5 kg disajikan pada Tabel 4.2.

Tabel 4.2 Hasil RPM-Trim untuk Payload 1.5 kg

Pitch (°) | RPM | Thrust (N) | Power (W) | Efisiensi (N/W) | Trim
0 8000 | 79.1 1343.9 0.0588 Tidak
5 6339 | 88.3 1424.3 0.0620 Ya
10 5223 | 88.3 1387.6 0.0636 Ya
15 4500 | 87.7 1366.5 0.0641 Ya
20 4021 | 88.3 1385.5 0.0637 Ya

Penurunan RPM trim terjadi seiring bertambahnya sudut pitch. Konsumsi daya
terendah tercapai pada sudut pitch 15° vyaitu sebesar 1366,5 W. Efisiensi energi
tertinggi sebesar 0,0641 N/W juga diperoleh pada sudut pitch tersebut. Kondisi ini
menunjukkan bahwa sudut pitch 15° merupakan konfigurasi operasi yang paling efisien
untuk payload 1.5 kg.

2. Performa Hover pada Payload 2.0 kg

Kebutuhan gaya dorong hover meningkat menjadi 94,18 N pada payload 2.0 kg. Hasil
simulasi menunjukkan bahwa gaya dorong maksimum yang dihasilkan masih berada di
bawah kebutuhan hover untuk seluruh variasi sudut pitch yang dianalisis, meskipun
RPM telah mencapai batas maksimum. Hasil RPM-trim untuk payload 2.0 kg
ditunjukkan pada Tabel 4.3.

Tabel 4.3 merupakan hasil RPM-Trim untuk Payload 2.0 kg

Pitch (°)

RPM

Thrust (N)

Power (W)

Efisiensi (N/W)

Trim

0

8000

62.0

38909.3

0.0016

Tidak
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5 8000 | 80.7 134000.3 0.0006 Tidak

10 8000 |71.2 330559.0 | 0.0002 Tidak
15 8000 | 52.5 637351.1 0.0001 Tidak
20 8000 | 37.7 1041017.6 | 0.0000 Tidak

Kenaikan RPM menyebabkan lonjakan konsumsi daya yang sangat besar, mencapai
ratusan kilowatt pada sudut pitch menengah hingga tinggi. Kondisi ini menunjukkan
bahwa sistem propulsi beroperasi jauh dari daerah efisien dan tidak layak diaplikasikan
pada UAV VTOL berbasis baterai.
. Performa Hover pada Payload 3.0 kg
Kebutuhan gaya dorong hover meningkat menjadi 105,95 N pada payload 3.0 kg. Pola
hasil yang diperoleh menunjukkan bahwa gaya dorong maksimum yang dihasilkan
tidak mampu memenuhi kebutuhan hover untuk seluruh variasi sudut pitch.
Hasil RPM-trim untuk payload 3.0 kg disajikan pada Tabel 4.4.

Tabel 4.4 Hasil RPM-Trim untuk Payload 3.0 kg

Pitch (°) | RPM | Thrust (N) | Power (W) | Efisiensi (N/W) | Trim
0 8000 | 62.0 38909.3 0.0016 Tidak
5 8000 | 80.7 134000.3 0.0006 Tidak
10 8000 |71.2 330559.0 | 0.0002 Tidak
15 8000 |52.5 637351.1 0.0001 Tidak
20 8000 | 37.7 1041017.6 | 0.0000 Tidak

Efisiensi energi yang dihasilkan berada pada tingkat yang sangat rendah dan konsumsi
daya meningkat secara drastis dengan kenaikan RPM. Hasil ini menegaskan bahwa
konfigurasi baling-baling yang dianalisis memiliki keterbatasan daya angkut dan tidak

dirancang untuk mengangkat payload di atas 1.5 kg pada kondisi hover.
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G. Analisis Efisiensi Energi dan Kebutuhan RPM terhadap Sudut Pitch

Analisis lanjutan dilakukan dengan memvisualisasikan hubungan antara sudut pitch,
efisiensi energi, dan kebutuhan RPM trim dalam satu tampilan grafik terpadu. Pendekatan ini
digunakan untuk memperjelas tren performa propulsi yang telah diperoleh dari hasil numerik

BEM pada berbagai kondisi payload. Gambar 4.5 menampilkan hasil analisis dalam empat

subpanel.
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Gambar 4.5 hasil analisis dalam empat subpanel (a) efisiensi energi terhadap sudut pitch
untuk payload 1.5 kg, (b) efisiensi energi terhadap sudut pitch untuk payload 2.0 kg, (c)
efisiensi energi terhadap sudut pitch untuk payload 3.0 kg, (d) kebutuhan RPM trim terhadap

sudut pitch untuk seluruh variasi payload.

Analisis dalam empat subpanel pada Gambar 4.5 menunjukkan bahwa efisiensi energi
pada payload 1.5 kg (Gambar 4.5 (a)) meningkat dengan bertambahnya sudut pitch dan
mencapai nilai maksimum sebesar 0,0641 N/W pada sudut pitch 15° sedangkan penurunan
efisiensi pada sudut pitch yang lebih tinggi mengindikasikan meningkatnya kerugian
aerodinamika meskipun kondisi hover masih dapat dipertahankan. Gambar 4.5 (b) dan Gambar
4.5 (c) memperlihatkan bahwa efisiensi energi pada payload 2.0 kg dan 3.0 kg berada pada
tingkat yang sangat rendah untuk seluruh variasi sudut pitch, dengan tren penurunan efisiensi
yang menunjukkan bahwa peningkatan sudut serang blade tidak diikuti oleh peningkatan gaya
dorong yang memadai. Gambar 4.5(d) menunjukkan bahwa kebutuhan RPM trim pada payload
1.5 kg menurun secara signifikan dari sekitar 8000 RPM pada sudut pitch 0° menjadi sekitar
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4000 RPM pada sudut pitch 20°, yang menandakan peningkatan kontribusi gaya dorong per
putaran baling-baling pada sudut pitch yang lebih besar, sementara pada payload 2.0 kg dan
3.0 kg RPM trim mencapai batas maksimum tanpa mampu memenuhi kebutuhan gaya dorong
hover, sehingga menegaskan keterbatasan desain baling-baling dalam mendukung payload

yang lebih besar
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BAB YV
KESIMPULAN DAN SARAN

Kesimpulan

. Penelitian ini membuktikan bahwa variasi sudut pitch pada baling-baling variable pitch

secara signifikan memengaruhi performa aerodinamika, kebutuhan RPM, konsumsi
daya, dan efisiensi energi UAV VTOL saat hover. Sudut pitch 15° pada payload 1,5 kg
merupakan kondisi paling optimal karena menghasilkan kebutuhan daya terendah dan

efisiensi energi tertinggi sebesar 0,0641 N/W.

. Meskipun baling-baling variable pitch efektif meningkatkan efisiensi energi pada batas

payload tertentu, sistem belum mampu memenuhi kebutuhan hover pada payload 2,0
kg dan 3,0 kg karena keterbatasan daya dan lonjakan konsumsi energi. Oleh karena itu,
diperlukan pengembangan desain lebih lanjut untuk meningkatkan kapasitas angkut dan

kinerja sistem propulsi UAV VTOL.

Saran

. Perlu dilakukan pengembangan desain sistem propulsi, seperti optimasi geometri

baling-baling, peningkatan efisiensi motor dan ESC, serta pemilihan baterai dengan
densitas energi lebih tinggi agar UAV mampu membawa payload di atas 1,5 kg tanpa

mengalami lonjakan konsumsi daya yang signifikan.

. Penelitian selanjutnya disarankan melakukan validasi eksperimental melalui uji statis

dan uji terbang (flight test) untuk membandingkan hasil simulasi CAD-BEM-CFD
dengan kondisi nyata, serta mengevaluasi performa sistem pada berbagai profil misi

guna memperoleh model perancangan yang lebih komprehensif dan aplikatif.
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