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ABSTRACT  
 

Landing Gear Drop Test (LGDT) which aims to determine the characteristic of contact/impact 
force that occurs in the time of the touchdown landing has been conducted.  Experimental tests using 
the apparatus requires a substantial time and cost. Vi r tual Landing Gear Drop Test (vLGDT) using MSC 
ADAMS software is one  of the  solution s for initial  stage to testing landing gear. Stiffness values and 
damping coefficient obtained from vLGDT are 5.0e5 N/m and 1600 N.sec/m. Contact/impact force that 
occurs on vLGDT is 75996 N, while from experimental is 73612 N. The d ifference between vLGDT and 
experimental  result is 3.14%.  

Keywords: contact/impact force, landing gear, drop test,  multi -body simulation,  rigid body  
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Untuk mendapatkan karakteristik 
dinamik main landing gear  simulasi 
sesuai dengan eksperimental, maka 
dilakukan iterasi pada parameter  inputan  
simulasi. Iterasi pertama dilakukan untuk  
nilai k,  sedangkan parameter  e dan  d 
sesuai dengan simulasi awal. Karena 
redaman hasil simulasi awal terlalu cepat 
dibanding eksperimental, maka nilai cmax  
diganti menjadi 2000 N.detik/  m, nilai ini 
masih tebakan awal, selanjut -nya akan 
divariasikan  setelah didapatkan  nilai  k  
yang mirip dengan eksperimental.   

Nilai k divariasikan seperti ditampil -
kan pada Tabel 3 -1. Gambar 3 -3 ditampil -
kan  hasil simulasi dengan memvariasi 
nilai k, pada nilai k = 5.0e5 N/m, nilai 
drop displacement  fase compression  1 
simulasi sebesar -124 mm pad a 0.314 
detik. Pada saat separation  1, nilai drop 
displacement  simulasi sebesar 144 mm 
pada 0.602 detik. Komparasi hasil 
simulasi dan eksperimental ditampilkan 
pada Tabel 3-2. 

Semakin kecil nilai stiffness  (k), 
maka nilai drop displacement  yang 
dihasilkan pada fase compression  akan 

semakin besar seperti yang ditampilkan 
pada Gambar 3-3. Fenomena ini sama 
dengan Hukum Hooke (Hibbeler, 1997 ).  

Persentase perbedaan antara 
simulasi dan eksperimental dari tahap 1 
sampai 3 terus mengalami kenaikan, 
pada compression  tahap ketiga, perbedaan -
nya  7.1 % sedangkan pada separation  9.3 
%, hal ini disebabkan karena ada 
pengaruh dari c max . Untuk mendekati 
nil ai eksperimental, dilakukan iterasi 
nilai c max . Pada iterasi cmax, nilai k = 
5.0e5 N/m, e = 1.1 dan d = 1e -4 m.   

Nilai c max  divariasikan seperti pada 
Tabel 3-1 dan hasil dari variasi c max  
ditampilkan pada Gambar 3-4. Semakin 
kecil nilai c max , grafik hasil simulasi 
mendekati grafik eksperimental. Untuk 
Nilai  cmax  = 1600 N.detik/m pada saat 
fase compression  dan separation  
ditampilkan pada Tabel 3-3. Perbedaan 
antara simulasi dan eksperimental pada 
fase compression  dan separation  tahap 
ketiga sudah di bawah 5 %, sedangkan 
saat cmax = 2000 N.detik/m (Tabel 3-2) 
perbedaannya masih di atas 5 %.

 
Tabel 3-1: VARIASI PARAMETER UNTUK GAYA KONTAK/IMPAK  

Stiffness  k  
[N/m]  

Damping  cmax  
[N.det/m]  

5.9e5  2000  
5.5e5  1800  
5.0e5  1600  

 

 
Gambar 3-3:  Variasi nilai stiffness  
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Tabel  3-2: KOMPARASI DROP DISPLACEMENT EKSPERIMENTAL DAN SIMULASI  (k = 5. 0e5 N/m ; cmax  = 

2000 N.detik/m ) 
  

Fase 
Drop displacement  

[mm] simulasi  
Drop displacement  

[mm] eksperimental  
Perbedaan [%]  

Compression  1 -124  -125  0.8  
Compression 2  -103  -107  3.9  
Compression 3  -84  -90  7.1  
Separation 1  144  148  2.7  
Separation 2  104  117  2.9  
Separation 3  75 92  9.3  

 
 

 

 
Gambar 3-4: Variasi nilai koeffisien damping  

 
Dari beberapa kali iterasi nilai 

stiffness  (k) dan koefisien damping  (cmax ) 
diperoleh grafik perbandingan hasil 
semulasi dan eksperimental seperti yang 
ditunjukan Gambar 3 -5. Hasil simulasi 
sudah mendekati eksperimental, namun 
mulai pada detik ke 2, perbedaan waktu 
fase compression  dan separation  antara 

simulasi dan eksperimental sudah 0.05 
detik seperti ditampilkan pada Tabel 3-4. 
Perbedaan waktu ini semakin lama 
semakin besar, hal ini disebabkan karena 
pendekatan pada penelitan ini masih 
menggunakan model rigid body  dan tidak 
ada gesekan pada aparatus.

 
Tabel 3-3: KOMPARASI DROP DISPLACEMENT EKSPERIMENTAL DAN SIMULASI  (k = 5. 0e5 N/m; c max  = 

1600 N.detik/m)  

Fase Drop displacement  
[mm] simulasi  

Drop displacement  
[mm] eksperimental  Perbedaan [%]  

Compression 1  -126  -125  0.8  
Compression 2  -108  -107  0.9  
Compression 3  91 -90  1.1  
Separation 1  152  148  2.7  
Separation 2  115  117  1.7  
Separation 3  88 92  4.5  
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ABSTRACT  
 

Batter y is reusable electric energy resource . Thus, the battery can be used as power for 

various  kind of electronics equipment. The Fligt Termination System ( FTS) module also uses battery as  

electric energy  resource . The FTS module which has  been integrated in  the rocket system must be 

controlle d strictly  in order to avoid accident that can be caused by switch ing  on the battery  power . 

(Smart system yang menjadi focus pada penelitian ini terdiri dari komponen mikrokontroller, i nverter, 

relay, resistor, dan thyristor -belum ada terjemahan untuk ini). This research was focus ed on how to  

protect battery resource as power shape -charge in the FTS module. The research showed that  smart 

system usage could  obstruct  the activation of the relay when the battery power is switched on.  

Keywords: smart system, FTS module, relay, shape -charge power  
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sumber baterai  sebagai pemicu aktifnya 
shape -charge  tersebut . Blok diagram 
rangkain elektronik a yang belum 
menggunakan smart system  dapat 
dilihat pada Gambar 1 -1. 

 

 
Gambar 1-1: Blok diagram Nonsmart System  

 
Penelitian ini difokuskan pada 

solusi  bagaimana mengontrol sistem 
relay  agar tidak aktif pada saat power  
system  dinyalakan. Ada beberapa 
metode yang dapat digunakan untuk 
mengatasi hal tersebut, yang pertama 
adalah metode pemisahan saklar power 
module FTS dengan power relay , yang 
kedua adalah dengan smart system . 
Pada penelitian FTS , untuk menghindari 
adanya ledakan shape -charge  pada saat 
power module  dinyalakan , maka saklar 
antara power  modul dan s istem FTS 
dipisahkan secara manual. Sistem 
pengontrolan relay  pada metode 
pemisahan saklar maupun smart system  
sama -sama di kendalikan oleh sebuah 
mikrokontroller. Mikrokontroller dapat 
mengeluarkan logika tinggi 5 volt atau 
logika rendah 0 volt. Dengan tegangan 
keluaran 5 volt dari mikrokontroller sudah  
dapat digunakan untuk menggerakkan/  
mengaktifkan sebuah relay  dengan 
menggunakan rangkaian tambahan 
transistor darlington  [Akash A., Hongunti  
dkk, 2014].  Metode smart system  adalah 

met ode yang digunakan untuk 
mengendalikan arus keluar pada 
mikrokontroller pada saat power  modul 
FTS dinyalakan. Keluaran logika 
tersebut akan dibandingkan dengan 
logika lain sebelum mengatifkan system 
relay . 

Makalah  ini terdiri dari empat  bab  
yang dibagi sebagai berikut; bab pertama  
adalah pendahuluan yang merupakan 
latar belakang dan permasalahan dalam 
penelitian ini serta solusi yang akan 
didapatkan. Bab kedua adalah metode 
yang digunakan pada penelitian ini. Bab 
ketiga adalah hasil dan pembahasan. 
Bab keempat adalah kesimpulan dan  
saran untuk pengembangan penelitian 
ini.  
 
2 METODOLOGI  

Pada bab pendahuluan telah 
disebutkan bahwa penelitian ini 
menggunakan  dua   metode untuk 
memproteksi sistem relay  pada modul 
FTS. Metode pertama adalah dengan 
memisahkan saklar power system relay  
dan power  saklar pada modul FTS. 
Metode kedua adalah dengan 
menggunakan  metode smart system . 
 
2.1  Pemisahan Saklar Modul FTS dan 

Sistem Relay  
Metode ini adalah metode yang 

sangat sederhana yaitu menyediakan 
dua  saklar yang terpisah. Saklar pertama  
digunakan untuk mengaktifkan power  
modul FTS. Saklar kedua digunakan 
untuk mengaktifkan sistem relay  sebagai  
penghubung power  shape -charge . Gambar 
2-1 adalah blok diagram untuk 
menjelaskan metode pemisahan dua  
saklar power  modul FTS dan power relay . 
Metode ini akan mengalami kesulitan 
jika modul FTS sudah terintegrasi pada 
sebuah roket, karena harus melakukan 
pengaktifan saklar sebanyak dua  kali. 
Prosedur penga k tifan kedua saklar 

Sistem Kontrol  

 

Sistem Relay  
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tersebut harus mengikuti prosedur yang 
telah ditentukan untuk menjaga a ktifnya 
relay  yang disebabkan oleh arus sesaat 
dari keluaran mikrokontroller . Arus sesat  
yang ada merupakan hasil pengamatan 
dari d esain rangkaian sistim FTS 
sebelumnya.  

 

 
Gambar 2 -1: Metode pemisahan saklar power  

 
Saklar modul FTS yang terdapat 

mikrokontroller harus diaktifkan terlebih 
dahulu, kemudian saklar power  sistem 
relay  dapat diaktifkan. Jika saklar power  
sistem relay aktif terlebih dahulu maka 
pada saat power  modul FTS diaktifkan 
akan ada arus sesaat yang keluar dari 
pin mikrokontroller. Arus sesaat ini sudah  
cukup untuk mengaktifkan sistem relay . 
Jika sistem relay  aktif, maka sumber 
tegangan untuk power  sistem shape -
charge  dapat mengaktifkan shape -charge 
sehi ngga akan terjadi ledakan.  
 
2.2  Metode Smart System  

 Metode  smart system  adalah 
suatu metode yang digunakan untuk 
menyalakan modul FTS beserta sistem 
relay  secara bersamaan. Pada metode ini 
saklar power  yang digunakan hanya 
satu  saklar. Sumber tegangan untuk 
modul FTS dan sistem relay  berasal dari 
sumber baterai yang sama. Metode 
smart system  ini secara blok diagram 
dapat dilihat pada Gambar 2 -2. Ada tiga  
bagian secara umum pada gambar 

tersebut, bagian pertama adalah sistem 
mikrokon troller yang mempunyai tugas 
untuk mengkontrol driver relay . Bagian 
yang kedua adalah sistem thyristor  
untuk melewatkan sumber tegangan 
untuk shape -charge . Sedangkan bagian 
yang ketiga adalah sistem relay  itu 
sendiri yang mempunyai tugas untuk 
meloloskan p emicu gate  pada bagian 
thyristor . Untuk menghemat konsumsi 
arus listrik pada s istem relay , maka 
dapat digunakan relay  dengan low 
power  [Hei Kam, Tsu -Jae King Liu dan 
Vladimir Stojanovic, 2011] sehingga 
baterai dapat bertahan lama.   

 

 
Gambar 2 -2: Metode smart system  

 
Pada saat penyalaan power  

mikrokontroller pada modul FTS maka 
akan  ada arus yang keluar pada pin 
output  mikrokontroller. Besarnya arus 
yang keluar tersebut sudah cukup untuk  
mengaktifkan relay  yang ada pada modul  
FTS. Jika relay  aktif hanya dengan 
penyalaan power  module FTS maka 
akan dapat mengakibatkan menyalanya 
shape -charge . Jadi metode smart system  
ini digunakan untuk mencegah a k tifnya 
relay  pada saat power  module FTS 
dinyalakan. Prinsip dari metode ini 
adalah dengan mengkond isikan bahwa 
logika ke driver relay  selalu pada kondisi 
low  (nol volt) pada saat power  modul 
FTS dinyalakan. Dengan penambahan 
pull -up  resistor  dan inverter  maka 
kondisi logika ke driver relay  akan selalu 
low  (nol volt) pada saat power  dinyalakan  
atau dima tikan. Pada bab 3 tentang hasil  
dan pembahasan akan menjelaskan 
metode smart system  secara rinci.  

Mikrokontroller     Relay 

Thyristor  

Sistem Relay  

Sistem 
Kontrol  
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3 HASIL DAN PEMBAHASAN  
Metode dua saklar untuk modul 

FTS mempunyai kelebihan yaitu bahwa 
keamanan aktifnya relay  oleh arus dari 
mikrokontroller dapat dihindari 
dikarenakan sumber tegangan 
mikrokontroller dan relay  berbeda. 
Namun , metode ini mempunyai kendala 
dalam kepraktisannya jika modul FTS 
sudah terintegrasi pada roket karena 
diperlukan lebih dari satu kali 
pengaktifan sebuah sumber tegangan 
dan memerlukan sumber energi listrik 
yang berbeda. Pada saat sebuah 
mikrokontroller diberikan catu daya 5 volt  
maka mikrokontroller akan mengeluarkan  
logika tinggi (5 volt) dengan arus tertentu  
yang sesaat. Arus sesaat sebesa r 10mA 
sudah dapat digunakan untuk 
mengaktifkan driver  relay , karena driver 
relay  menggunakan rangkaian transistor 
yang disusun secara darlingtong. Dengan  
memberikan arus kecil pada kaki basis 
transistor pertama maka penguatannya 
menjadi cukup besar. Rangk aian driver 
relay  yang tersusun secara darlington 
dapat dilihat pada Gambar 3 -1 dimana 
rangkaian ini menggunakan transistor 
NPN. Driver relay  akan aktif jika arus 
yang mengalir pada basis transistor 
dapat mengaktifkan gerbang pada 
transistor NPN tersebut.  

 
Gambar 3 -1: Driver relay darlington  

Metode dengan smart system  terdiri  
dari 3 bagian, bagian pertama adalah 
mikrokontroller sebagai pengontrol smart  
system  akif atau tidak, bagian kedua 
adalah rangkaian driver relay  untuk 
mengaktifkan relay , bagian ketiga 
adalah rangkaian thyristor untuk 
menyalurkan sumber tegangan shape -
charge  yang akan dikontrol. Untuk 
bagian pertama dalam penelitan ini 
menggunakan mikrokontroller dari 
ATMEL ATmega8. Pertimbangan 
menggunakan IC mikro ini adalah 
dikarenakan  dimensi IC -nya kecil dan 
memiliki performa yang cukup tinggi. 
Mikrokontroller akan memberikan logika 
rendah (nol volt) atau logika tinggi  (5 
volt) pada rangkaian driver relay . 
Rangkaian driver relay  menggunakan 
transistor NPN dan tambahan resistor 
pada k aki basis serta inverter  74LS14. 
Rangkaian driver relay  dapat dilihat 
pada Gambar 3 -2. 

 
Gambar 3 -2: Rangkain driver relay  dengan 

transistor NPN  

 
Bagian ketiga adalah rangkaian 

thyristor , bagian ini terdiri dari IC 
inverter  74LS14 dan resistor. Thyristor  
terdiri dari tiga  kaki yaitu gate  yang 
berfungsi sebagai sumber pemicu, anode 
sebagai ma sukan arus yang akan 
dilewatkan , dan katode sebagai keluaran 
dari sistem thysistor . Jika tegangan pada 
kaki gate  positif maka arus akan 
mengalir dari anode ke katode d an 
sebaliknya jika teganan pada kaki gate 
nol atau negati f maka arus dari kaki 
anode akan tertahan.  
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Gambar 3 -3: System thyristor  

 
 

Rangkaian smart system  secara 
keseluruhan dapat dilihat pada Gambar 
3-4. Prinsip kerja dari sistem ini adalah 
pada saat logic_1(mikro) berlogika tinggi 
(5 volt) maka keluaran dari inverter IC1A 
adalah berlogika rendah (nol volt) maka 
relay  tidak aktif dikarenakan tidak cukup  
arus basis untuk memicu kerja rangkaian  
driver relay . Pada bagian prinsip ini 
sebenar nya power shape charge  sudah 
aman tetapi pengamanan secara bertingkat  
akan lebih baik dikarenakan jika power 
shape -charge  aktif sebelum waktunya 
akan dapat membahayakan. Prinsip 
selanjutnya adalah pengaktifan thyristor  
yang dilakukan oleh logic_2  (mikro). 
Prinsip kerja dari smart system  untuk 
pengamanan power shape -charge  pada 
sistem FTS dapat ditabelkan seperti 
ditunjukkan pada Tabel 3 -1. Dari tabel 
tersebut dapat dilihat bahwa ada dua  
tingkatan yang dapat mengamankan 
sistem power shape -charge  dari sistem 
penyalaan power  modul FTS secara 
keseluruhan.  

 
Table 3 -1: PRINSIP KERJA SMART SYSTEM 

 

No. Logic_1  Logic_2  
Status 

Relay  

Status 

Thyristor/

Power 

Shape -

Charge  

1 0 0 
Tidak 

aktif  
Tidak aktif  

2 0 1 
Tidak 

aktif  
Tidak aktif  

3 1 0 Aktif  Tidak aktif  

4 1 1 Aktif  Aktif  

 
 

Keluaran logika tinggi atau rendah  
pada Tabel 3 -1 untuk Logic_1 dan Logic_2  
dikendalikan oleh mikrokontroller. 
Mikrokontroller hanya akan mengaktifkan  
relay  jika mendapatkan sinyal dari 
ground station . Flow  char t dari software  
yang diranc ang dapat dilihat pada 
Gambar 4 -4.   
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Gambar 3 -4: Rangkaian smart system  

 
 
4 KESIMPULAN  

Sistem driver relay  sederhana 
yang hanya terdiri dari mikrokontroller 
dan driver relay  tidak dapat digunakan 
sebagai sistem pengontrol power shape -
charge  pada modul FTS. Hal ini 
disebabkan, sistem driver relay sederhana  
akan aktif dengan sendirinya ketika 
power  modul FTS dinyalakan. Aktifnya 
driver relay  ini disebabkan oleh arus yang  
keluar secara alamiah dari mikrokontroller  
pada saat mikrokontroller diberikan 
sumber tegangan. Berdasarkan 
permasalahan tersebut maka telah diteliti  
dan didapatkan sebuah sistem yang 
dapat mencegah aktifnya relay  pada saat 
power  modul diaktifkan. Sistem ini disebut  
dengan smart system  yang terdiri dari 
komponen mikrokontroller, inverter , relay , 
resistor, dan thyristor . Dengan metode 
smart system  maka aktifnya power 
shape -charge  dapat terkontrol dengan 
baik.  

Penelitian ini perlu dikembangkan  
terus untuk mendapatkan smart system  
yang lebih andal, karena pengujian 
ketahanan secara vibrasi atau uji shock 
terhadap sistem in i belum dilakukan. 

Keandalan suatu modul yang 
ditempatkan pada sebuah roket harus 
lulus uji vibrasi dan uji shock .  
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Berdasarkan data -data tersebut , 
semenjak rentang tahun  2006 s.d 2015, 
kecelakaan fatal sering terjadi adalah 
pada saat pesawat berada dalam kondisi 
landin g (23%). Dari presentase tersebut, 
sebanyak  697 kasus  kecelakaan  pada 
saat landing  disebabkan oleh runway 
excursion  yang diantaranya adalah 
disebabkan karena  Abnormal Runway 
Contact  (ARC) atau kasus hydroplaning . 

Salah satu cara untuk mencegah 
terjadinya hydroplaning  tersebut adalah 
dengan melakukan monitor ing  terhadap  
kedalam an groove pada ban  pada saat 
perawatan  pesawat udara  dilakukan . 
Oleh karena itu, penurunan nilai kedalam  
groove dan akibatnya terhadap 
tergelincirnya pesawat pada landasan  
akibat hydroplaning  perlu mendapat 
penjelasan ilmiah.  

Dengan dilakukannya penilitian 
tentang pengaruh kedalaman groove 
terhadap potensi terjadinya hydroplaning  
pada ban pesawat ini, maka diharapkan 
akan  mampu memberikan kontribusi 
yang signifikan terhadap perkembangan 
teknologi perawatan ( maintenance ) pesawat  
udara . 
 
2 TINJAUAN PUSTAKA  

Seiring dengan berkembangnya 
ilmu pengetahuan dan teknologi, 
pengetahuan mengenai  hydroplaning  
semakin penting dan berguna bagi 
kemanan serta kenyamanan pada proses 
operasi pesawat udara di darat . 

Hydroplaning  merupakan sebuah 
fenomena ya ng terjadi akibat adanya 
kontak antara air dan ban pada  landasan.  
Hydroplaning  dapat terjadi  pada ban 
pesawat  ud ara  pada saat pesawat 
tersebut berada pada landasan yang 
basah atau  tergenang air. Akibat adanya 
genangan air dan kecepatan putar serta 
translasi ban tersebut, maka air akan 
ter tekan dan dapat membentuk sebuah 
lapisan air diantara ban dan landasan 
yang memberikan gaya hidrodinamik  Fy 
(Gambar  2-1) pada ban sehingga dapat 
mengakibatkan hilangnya traction  pada 
ban tersebut.  

Hilangnya traction  ban pesawat 
akibat adanya fenomena hydroplaning  
ini akan mengakibatkan rem pada roda 
pesawat tidak berfungsi de ngan baik 
sehingga pesawat dapat tergelincir dan 
kehilangan kendali. Gambar 2 -1 
menjelaskan fenomena  hydroplaning , 
dan Gambar 2 -2 menjelaskan distribusi 
berat pesawat pada saat landing  setelah 
touch down  yang berpotensi besar 
menghasilkan fenomena hydropla nning . 

 
Gambar 2-1: Fenomena Hydroplaning  (www.  

aviation shop.com.au, 2015)  
 

 
Gambar 2-2: Distribusi Berat Pada Ban Pesawat 

Pada Saat Landing  (www.  
aviationshop . com.au, 2015)  

 
Akibat adanya fenomena 

hydroplaning  ini, maka mekanik pesawat 
terbang perlu memperhatikan kondisi 
ban terutama keadaan groove-nya dalam 
melakukan inspection  dan checking  
terutama jika runway  berada dalam 
kondisi terkontaminasi. Pemeriksaan 
atau inspection / check  ini dapat meliputi 
pre-flight check , dan daily check/  
inspection.  

Daily inspection  merupakan 
kegiatan  maintenance  berupa inspeksi 
yang dilakukan di  antara penerbangan 
terakhir dalam s atu hari dan jadwal 
penerbangan berikutnya. Daily inspection  

http://www.aviation/
http://www.aviation/
http://www.aviationshop/
http://www.aviationshop/
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valid dalam jangka waktu 72 jam 
(aviati onshop.com, 2015 ), di  mana tidak 
dibolehkan adanya kegiatan penerbangan  
dan tidak ada tindakan maintenance  
yang sudah dilakukan selain servicing . 
Jika melebihi 72 jam di  antara inspeksi 
dan penerbangan  berikutnya, inspeksi 
harus dilakukan kembali. Beberapa items  
yang di inspeksi  dalam daily maintenance 
di  antaranya: tail skid shock strut pop -up 
indicator , fluid levels, general security , 
dan kebersihan dari  flight deck, emergency  
equipment , dll.  

Inspeksi ini dilakukan untuk 
mengecek peralatan yang mengharuskan 
verifikasi setiap hari untuk memastikan 
alat tersebut berfungsi dengan baik  
(Gambar 2 -3). Inspeksi ini juga  dilakukan  
untuk mencari dan me ngatasi  masalah -
masalah kecil dalam upaya pencegahan 
(preventive maintenance ). 

Ban pesawat  udara  di rancang  
untuk menahan beban yang sangat berat  
dalam durasi yang  pendek. Jumlah ban  
pesawat  udara yang dibutuhkan akan 
berbanding lurus dengan berat dari 
pesawat udara tersebut di karena kan  
berat pesawat harus didistribusikan 
dengan  baik.  

 

 
Gambar 2 -3: Kegiatan Servicing  pada Roda dan 

Ban Pesawat Udara Boeing. 
(Boeing, 2008)  

 
Ulir ( groove) pada ban pesawat  

udara  (Gambar 2 -4) dirancang untuk 
memfasilitasi kestabilan dalam kondisi 
crosswind  dan permukaan landasan yang  
basah . Ulir tersebut berfungsi  sebagai 
jalan untuk mengalirkan air keluar 
melewati ban sehingga dapat mencegah  
terjadinya hydroplaning , dan juga berfungsi  
sebagai  efek pengerem an . B erdasarkan 
TSO C62 a -e (FAR, CFR 14 -TSO), 
dinyatakan  bahwa kedalaman groove 
maksimum untuk setiap ban adalah 
sebesar 1/10  inch . 

 

 
Gambar 2 -4: Konstruksi  pada Ban Pesawat Udara (Good Year, 2011)  
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melakukan penelitian secara 
eksperimen untuk  mempelajari 
pengaruh  dari l ebar, kedalaman dan 
jarak antar  groove ban  pada skid 
resistance . Hasil penelitiannya  
menunjukkan bahwa lebar, kedalaman 
dan jarak antar groove ban  memiliki 
pengaruh  yang sangat signifikan pada 
wet sk id  resistance . 

Gilbert, 1973  melakukan 
penelitian  secara eksperimen pada model 
skala kecil mengenai kecepatan putar 
dari ban, tetapi data yang dihasilkan 
tidak dapat digunakan untuk 
mempelajari hydroplaning  pada ban 
sesungguhnya.  

Grogger dan Weiss, 1996 & 199 7 
melakukan penelitian dengan 
menggunakan simulasi  numerik 
kombinasi dari dinamika fluida dan 
analisis struktur pada fenomena 
hydroplaning  untuk ban yang tidak 
berputar dan memiliki konfigurasi  
smooth  dengan groove hanya pada arah 
longitudinal  saja . Pemodelan simulasi 
numerik pada ban dilakukan dengan  
mendefinisikan grid fluida  di sekitar 
kontak area dari ban yang berdeformasi . 

Ong, Fwa, 2008 , melakukan 
penelitian pada ban yang beroperasi di 
jalan raya dengan menggunakan simulasi  
numerik dinamika fluida  metod e volum 
hingga  (CFD ANSYS-FLUENT) , untuk 
menentukan kecepatan hydroplaning  
untuk  ban dengan variasi jarak antar 
groove, kedalaman, dan lebar groove. 
Hasil penelitiannya menunju kkan 
bahwa kecepatan hydroplaning  
berbanding lurus  dengan kedalaman dan 
lebar groove, serta berbanding terbalik 
dengan jarak antar groove. 

Anupam, Fwa,  Santosh , 2009 
juga mel akukan penelitian pada ban 
dengan menggunakan simulasi numerik 
dinamika fluida metod e elemen hingga 
yang sama dengan Ong, Fwa, untuk 
menentukan kecepatan hydroplaning  
dan melihat pengaruh skid resistance  
untuk ban dengan variasi jarak antar 
groove, kedalaman, dan lebar groove. 
Pemodelan fenomena aliran air untuk 

simulasi numeriknya dapat dilihat pada 
Gambar 2 -5.  

Hasil penelitiannya menunjukkan 
hasil yang sama dengan hasil penelitian 
Ong dan Fwa, 2008.  

 

 
Gambar 2.5:  Fenomena fisik aliran  air untuk 

simulasi numerik hydroplaning  
(Anupam, Fwa, Santosh, 2009)  

 
R. Pashindu, 2011 , melakukan 

penelitian dalam hal manajemen 
perawatan runway  bandar udara  
dengan menerapkan pendekatan 
berbasis mekanistik . Pendekatan ini 
digunakan untuk menganalisa dinamika 
distress  dan untuk mengevaluasi  
bagaimana pengaruhnya terhadap 
kelakuan aspal serta interaksi antar ban 
dengan aspal sehingga diketahui 
bagaimana mekanisme  perkembangan 
kegagalan yang berhubungan  dengan 
karakteristik distress , kelakuan aspal , 
serta respon dari kendaraan.  
Pendekatan ini pada akhirnya 
digunakan sebagai alat untuk 
memperbaiki kualitas keputusan pada 
penilaian tingkat distress , hal yang 
menjadi prioritas, dan  penilaian tingkat 
resiko pada runway  bandar udara.  

Pada pendekatan  ini, digunakan 
simulasi numerik dengan metode  
elemen hingga untuk menganalisa 
interaksi antara fluida, ban, dan  aspal , 
serta   menyimulasikan fenomena 
hydroplaning  beserta skid resis tance  
pada runway dengan kondisi tergenang 
air. Analisa yang dilakukan juga 
meliputi distress , kondisi dari aspal  
runway , serta karakteristik operasi 
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4.2  Validasi Simulasi Numerik  
Validasi simulasi numerik 

merupakan langkah awal yang dilakukan  
untuk memvalidasi proses simulasi 
numerik yang mencakup ketepatan 
penggunaan grid , pemodelan aliran, dan 
kondisi -kondisi batas yang digunakan 
dengan hasil eksperi men. Pada kasus 
ini, validasi dilakukan pada konfigurasi 
orisinal ban pesawat 737 -800, yaitu 
pada groove dengan kedalaman 0 ,4 inch  
dengan kecepatan operasi landing  
pesawat kasus ini dan kecepatan hasil 
eksperimen NASA.  

Hasil validasi ini digunakan sebagai  
pembenaran pemodelan aliran yang 
dapat dijadikan acuan untuk proses 
simulasi ban dengan variasi kedalaman 
thread  yang lainnya.  Hasil validasi 
numerik tersebut dapat dil ihat pada 
Tabel 4 -2.  

Dari Tabel 4 -2, dapat dilihat bahwa  
pada kecepatan operasi landin g real  
pesawat, pesawat belum mengalami 
hydroplaning . Sedangkan apabila pesawat  
melakukan landing  dengan kecepatan 
hydroplaning  V (km/h) yang ditentukan 

oleh NASA, maka pesawat telah mengalami  
hydroplaning . Dari data -data validasi 
ini,  maka dapat disimpulkan bahwa, 
data mengenai kecepatan hydroplaning  
yang dilakukan oleh NASA menghasilkan  
hasil yang akurat dibandingkan hasil 
pengukura n oleh Gallaway et.al,1979 .  

Selanjutnya kemudian, dapat 
disimpul kan juga bahwa pemodelan 
aliran/ simulasi  numerik valid dan  dapat 
digunakan untuk konfigurasi ban dengan  
variasi kedalaman groove yang lainnya.  

 
4. 3 Hasil Simulasi Numerik  

Hasil simulasi Numerik variasi 
kedalaman groove pada ban pesawat 
boeing 737 -800 dapat dilihat pada Tabel 
4-3.  

Dari data pada Tabel 4.3, dapat 
dilihat bahwa pada kondisi kecepatan 
touch down , ban sudah mengalami  
hydroplaning  pada groove maksimum 
0.35  inch , sedangkan kedalaman groove 
di atas 0.35 inch  ban belum mengalami 
hydroplaning . 

 

 
 
Tabel 4 -2: VALIDASI SIMULASI NUMERIK KECEPATAN HYDROPLANING BAN B737 -800 DENGAN 

KEDALAMAN GROOVE 0.4 INCH  
 

Tire TD (Inch) TD (/32 
Inch) 

Kecepatan 
(m/s) 

Time Step 
(s) 

Gaya 
Vertikal (N) Keterangan 

1 0,400000 8,96/32 62,275 0,003630 -462829,0 Belum Hydroplaning 

2 0,400000 11,2/32 66,291 0,002940 1404960,0 Hydroplaning 

 
 
 
Tabel 4 -3: HASIL SIMULASI NUMERIK VARIASI KEDALAMAN GROOVE PADA BAN PESAWAT BOEING 

737 -800  
 

Tire TD (Inch) TD (/32 Inch) Time Step (s) Gaya Vertikal (N) Keterangan 

1 0,28 8,96/32 0,003176 1768000,0 Hydroplaning 

2 0,35 11,2/32 0,032670 1567000,0 Hydroplaning 

3 0,4 12,8/32 0,003630 -462829,0 Belum Hydroplaning 

4 0,45 14,4/32 0,000182 -3857792,0 Belum Hydroplaning 
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Selanjutnya, d ari data gaya 
vertikal pada Tabel 4 -2 dapat dilihat 
bahwa groove dengan kedalaman 
ter kecil  telah mengalami fenomena 
hydroplaning  sedangkan groove dengan 
kedalaman ter besar  tidak mengalami 
fenomena hydroplaning . Selanjutnya, 
data time step  dari simulasi numerik 
menunjukkan bahwa groove dengan 
kedalaman ter kecil  paling cepat mengalami  
fenomena hydroplaning , sedangkan 
pada groove dengan kedalaman 0 ,4 dan 
0,45 inch , data time step  menyatakan 
bahwa pada  time step  0,00363 dan 
0,000182, gaya vertikal pada kedua 
kedalaman tersebut sudah berfluktuasi 
kecil di harga negatif, sehingga dapat 
dianggap untuk time step  seterusnya 
harga gaya vertikal akan terus negatif 
dan dapat dikatakan bah wa ban 
pesawat belum mengalami hydroplaning . 
Selanjutnya, Fenomena fisik hydroplaning  
pada kasus ini dapat dijelaskan dengan 
menggunakan Gambar  4-1 s .d 4 -5.  
 
a. Mass Fraction    
Fraksi massa pada Gambar 4 -1 s .d 4 -3 
menunjukkan fraksi massa air dan 
udara. Pada groove dengan kedalaman  
0,28 inch  (Gambar 4 -1) dapat dilihat 
bahwa terjadi percikan massa air di 
depan ban dibandingkan dengan kedua 
kedalaman groove yang lainnya dan  
tidak mengalami percikan air di depan 
ban tersebut. Selanjutnya, dapat dilihat 
jumlah massa air yang mengalir melalui 
groove ban. Dar i Gambar 4 -1 s .d 4 -3 
dapat dilihat bahwa jumlah massa yang 
mengalir pada ban dengan groove 
ter kecil  memiliki jumlah massa ter kecil , 
dan ban dengan groove tertinggi memiliki  
memiliki jumlah massa  terbesar.  
 
b.  Distribusi Tekanan Pada Ban  

Distribusi tekanan pada ban 
seperti yang terlihat pada Gambar 4 -4 
s.d 4 -5 menentukan apakah ban 
mendapatkan tekanan yang 
mengakibatkan  terjadinya hydroplaning . 
Distribusi tekanan ini berkaitan erat 

dengan fraksi massa yang  melewati ban 
yang dijelaskan pada poin a di  atas.  

 

 
Gambar 4 -1: Mass fraction  kedalaman groove 

0,28  inch  
 

 
Gambar 4 -2: Mass fraction  kedalaman groove 

0,35 inch  
 

 
Gambar 4 -3: Mass fraction kedalaman groove 

0,45 inch  
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 Dari data distribusi tekanan pada  
Gambar 4 -4 dan 4 -5 untuk kasus groove 
0,28 inch  dan 0 ,4 inch , terlihat bahwa 
tekanan kompresi puncak terjadi pada 
jarak sekitar 0 ,2 - 0,3 m pada permukaan  
groove terdalam (y = 0 ,00625m) dan 0 ,5 m 
pada permukaan groove dengan 
permukaan groove terluar (y = 0 ,01325  m). 

Jika kedua data tersebut 
dibandingkan, maka  dapat dilihat 
bah wa pada bagian depan bawah ban, 
terjadi kompresi yang jauh lebih besar 
pada ban dengan groove 0,28  inch  
dibandingkan dengan groove 0,4 inch . 
Hal ini terjadi diakibatkan luas daerah 
kanal dari ban dengan groove 0,28  inch  
lebih kecil sehingga dibutuhkan tekanan 
kompresi dengan harga yang lebih tinggi 
untuk memasuki groove ban.  

 

 
Gambar 4 -4: Mass  fraction kedalaman groove 

0,4 inch  
 

 
Gambar 4 -5: Mass fraction  kedalaman groove 

0,28 inch  
 
Akibat adanya kebutuhan tekanan  

yang lebih tinggi ini, maka kemudian 

timbul gaya aksi reaksi ban dengan air 
yang mengakibatkan air akan terdorong 
kearah depan ban (berlawanan dengan 
arah pergerakan ban) dan timbulan 
fenomena percikan air ( splashing ) pada 
bagian bawah ban.  

Selanjutnya, k arena luas 
penampang  kanal groove 0,28 inch  yang 
lebih kecil, maka jumlah air yang masuk 
kedalam groove akan lebih kecil dan 
membutuhkan tekanan yang tinggi pula 
untuk dapat keluar dari groove ban 
bagian bawah belakang. Hal ini yang 
mengakibatkan tekanan k ompresi 
kembali membesar dan akibat adanya 
tekanan kompresi ini, maka ban dengan 
beban saat landing  sebesar 162584 ,45 N,  
dapat terangkat atau dengan kata lain, 
pesawat terbang telah mengalami 
fenomena hydroplaning . 

  
5  KESIMPULAN  

Kesimpulan Penelitian ini  adalah :  
Metode empirik yang akurat 

dalam memprediksi hydroplaning  adalah 
metode empirik  yang dilakukan oleh 
NASA. Semakin kecil kedalaman groove, 
maka semakin kecil luas penamp ang 
groove dan semakin besar gaya kompresi  
yang terjadi pada bagian bawah ban dan 
semakin memperbesar kemungkinan 
terjadinya fenomena hydroplaning . Pada 
ban pesawat Boeing 737 -800 ini, 
hydroplaning  mulai terjadi ketika 
kedalaman  groove ban berada di  bawah 
0,4 inch . 

Berdasarkan TSO C62 -a s.d e 
yang  menyatakan bahwa kedalaman 
groove yang bisa digunakan maksimum 
pada ban adalah 0,1 inch, dan 
sedangkan dari hasil penelitian bahwa 
ban sudah mengalami hydroplaning  
pada kedalaman 0 ,35  inch , maka proses 
kendali inspeksi pada proses daily 
maintenance  harus dilakukan lebih 
cermat dan intensif mengenai kondisi 
kedalaman groove ban pada setiap siklus  
penerbangan dan segera mengambil  
tindakan apabila ditemukan penurunan 
kedalaman groove ban di bawa h 0.35 
inch . 
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Gambar 2 -5: Kurva koefisien gaya angkat terhadap sudut serang pada sayap  sebelum dan sesudah 

pemasangan VG  (Europe Paten No. EP1907279 B1, 2011)  
 
 

Pada Gambar 2 -6 dapat dilihat  
jenis -jenis geometri dan konfigurasi vortex  
generator  beserta tingkat keefektifannya 
menurut penelitian yang dilakukan oleh 
John C. Lin.  

 

 
Gamba r 2 -6: Geometri vortex generator dan 

parameternya  (Lin, 2002)  
   

3 METODOLOGI PENELITIAN  
Berikut diagram alir pemecahan 

masalah analisis karakteristik 
aerodinamika pengaruh penambahan 
vortex generator  pada sayap pesawat 
tanpa awak LSU -05 dengan simulasi 
CFD:    

 
Gambar  3-1: Diagram alir penelitian  

(Romadhon, 2016)  
 
 
 
 
 

















http://adg.stanford.edu/
http://www.vortex-generators.com/vortex-generators.html
http://www.vortex-generators.com/vortex-generators.html
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Tabel  3-3: HASIL SIMULASI ANTENA SATU 
ELEMEN  

 
Parameter  Nilai Awal  Optimasi 

1  
Nilai 
Akhir  

S11 -2,2667 dB  -8,14 dB  -15,73 

dB  

VSWR 7,7  2,28  1,39  

Gain  -0,38 dB  2,464 dB  2,638 dB  
 
Tabel  3-4: DESAIN ARRAY ANTENA 

MIKROSTRIP  
 

Parameter  Nilai 
Awal  

Nilai 
Akhir  

Lebar patch  (W) 38,36 

mm  

38,36 

mm  

Panjang patch  (L) 28 mm  28 mm  

Panjang saluran 

transmisi pertama  

15,07 

mm  

15,07 

mm  

Lebar saluran transmisi 

pertama  

1,7 mm  1,7 mm  

Panjang slotted line  10,29 

mm  

10,29 

mm  

Lebar slotted line  1,029 

mm  

1,029 

mm  

Panjang saluran 

transmisi 70 ohm  

15,07 

mm  

11.405 

mm  

Lebar saluran transmisi 

70 ohm  

1,64 

mm  

2.87 

mm  

Panjang saluran 

transmisi 100 ohm  

14,1 

mm  

21,86 

mm  

Lebar saluran transmisi 

100 ohm  

0,72 

mm  

1 mm  

Jarak antar patch  43 mm  43 mm  

 

Nilai awal didapatkan dari antena 
single element  yang dihubungkan oleh 
saluran pencatu. Nilai tersebut masih 
belum maksimal sehingga perlu 
dilakukan proses pengoptimalan agar 
hasil yang didapatkan jauh lebih baik 
lagi. Proses pengoptimalan dilakukan 
dengan mengubah nilai saluran catu 
yang digunakan. Has il pengoptimalan 
tersebut di anggap  sudah memenuhi 
spesifikasi sehingga dijadikan parameter 
akhir yang akan digunakan untuk 
pencetakan antena  

 
Gambar  3-3:  Desain antena array  

 
Tabel  3-5:  HASIL SIMULASI ANTENA ARRAY 
 

Parameter  Nilai Awal  Nilai Akhir  

S11 -12,63 dB  -19,037 dB  

VSWR 1,609  1,2515  

Gain  5,18 dB  4,616 dB  

 
3.3  Perancangan On Board Computer  

On board computer pada satelit  
sesungguhnya biasanya memiliki 
spesifikasi yang cukup tinggi seperti 
cube computer yang memiliki memori 
256 KB, massa 70 gram, konsumsi daya 
200 mW, dan ukurannya sebesar 90 x 
96 x 10 mm. Ground model  satelit nano  
yang didesain menggunakan Seeeduino 
sebagai otak yang akan mengatur seluruh  
aktivitas dari  satelit nano tersebut. 
Seeeduino i ni memiliki spesifikasi memori  
32 KB, RAM 2KB, ukuran 6,86 x 5,34 cm,  
berat 26 gram, dan daya yang digunakan  
100 mW. Seeeduino ini sudah cukup 
memenuhi kebutuhan ground model  
satelit nano  yang didesain, hanya saja 
memorinya kecil sehingga modul 
tambahan yang digunakan tidak bisa 
terlalu banyak.  

 
3.4   Perancangan Kamera  

Kamera yang akan digunakan 
untuk ground model  satelit nano ini 
merupakan kamera sederhana VC0706 
dengan resolusi 0,3 Megapixel, ukuran 
3,2 x 3,2 cm, dan berat 12 gram. 
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Kamera VC0706 terhubung dengan 
Seeeduino menggunakan pin TX dan RX 
yang berada pin nomor 2 dan 3, selain 
itu kamera VC0706 juga terhubung pada  
tegangan 5 volt dan ground. Kamera 
akan mengambil gambar yang langsung 
dikirimkan ke penerima. Data yang 
diterima oleh penerima dapat diakses 
dengan menjalankan user interface 
sederhana  yang dibuat dengan kode 
sumber python.  

 
3.5  Perancangan Baterai dan Solar 

Panel  
Baterai yang digunakan untuk 

menyalakan ground model  satelit nano  
ini merupakan baterai lithium ion yang 
terhubung dengan power boost . Baterai 
ini kemudian dihubungkan dengan 
switch  yang akan mengatur aliran arus 
untuk menghidupkan ground model  satel it  
nano ini. Baterai ini membutuhkan 
tegangan minimum 3,7 volt untuk proses  
pengisian ulang baterai sementara 
tegangan yang dikeluarkan baterai ini 
sebesar 4,2 volt dan minimum 3,7 volt.  

Solar panel  yang digunakan untuk  
mengisi ulang baterai lithium ion 
sebanyak enam buah yang dipasang di 
setiap sisinya sebanyak dua buah. Solar 
panel  ini disusun secara paralel sehingga  
memiliki tegangan sebesar 6 volt dan 
arus sebesar 600mA.  

 
3.6   Perancangan Modul Komunikasi  

Modul komunikas i yang digunakan  
pada satelit GOLIAT merupakan modul 
MHX 2400 yang memancarkan daya 
sebesar 1 watt dengan frekuensi kerja 
2,4 GHz dan modulasi yang digunakan 
yaitu Gausian Frequency Shift Keying  
(GFSK). 

Modul komunikasi yang digunakan  
untuk berkomunikasi antara ground 
model  satelit nano  dengan pengguna di 
bagian penerima (stasiun bumi) adalah 
modul XBee. Modul komunikasi yang 

digunakan untuk menghubungkan antara  
ground model  satelit nano  dengan 
pengguna sebagai ground station  adalah 
modul XBee pro seri 1. Modul XBee yang  
digunakan bekerja  pada frekuensi 2,4 GHz  
dengan menggunakan antena monopol 
dengan gain  sebesar 1,5 dB, modulasi 
yang digunakan yaitu O -QPSK, daya 
pancar 18 dBm, beratnya 4 gram, dan 
daya yang digunakan 495 mW. Modul 
komunikasi ini dapat menghubungkan 
ground model  nano dengan pengguna 
hingga jarak 60 meter untuk penggunaan  
di dalam ruangan d an 750 meter di 
ruangan terbuka [ D. I. Inc,  2009 ]. 

 
3.7  Perancangan Sensor  

Sensor yang digunakan untuk 
pembuatan ground model  satelit nano  ini 
merupakan sensor yang berasal dari 
ardusat. Sensor ini merupakan sensor 
gabungan dari sensor suhu, sensor 
cahaya, gyro, kecepatan, dan magnet. 
Sensor yang digunakan memiliki berat 
sebesar 10 gram dan daya yang digunakan  
sebesar 100 mW.  

 
4  IMPLEMENTASI GROUND MODEL  
4.1  Antena  

Desain antena yang telah dibuat 
dengan menggunakan aplikasi Computer 
Simulation Technology  Microwave  Studio 
dicetak pada bahan FR -4 epoxy  sebagai 
substrat dan cooper untuk bagian patch . 
Bagian patch  dilapisi kembali dengan 
perak agar tembaga tidak mudah terkena  
korosi. Antena yang dibuat memiliki 
ukuran 9,5 x 9,5 cm dan berat 34 gram.  

Antena yang telah dicetak 
kemudian  diukur nilai parameter S 11  
dan VSWR nya dengan menggunakan 
Vector Network Analyzer (VNA). Nilai 
parameter S 11  yang didapatkan sebesar  
-18,506 dB sementara pada simulasi 
yang telah dilakukan nilai parameter S 11  
yang didapatkan sebesar -19,037 dB. 
Begitu juga dengan nilai VSWR dari 
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antena mikrostrip yang telah dicetak 
sebesar 1,2695 , sementara hasil simulasi  
didapatkan nilai VSWR sebesar 1,2515. 
Pengukuran pola radiasi dilakukan 
dengan menggunakan nilai medan jau h 
sebesar 28,8 cm, akan tetapi jarak yang 
digunakan untuk pengukuran sebesar 1 
meter karena jarak 28,8 cm terlalu kecil. 
Hasil pengukuran pola radiasi yang 
didapatkan (Gambar 4 -2) 

 

 
Gambar  4-1:  Antena mikrostrip yang dicetak  

 

 
Gambar  4-2:  Pola radiasi azimuth  

 

 
Gambar  4-3:  Pola radiasi elevasi  

Pola axial ratio  yang didapatkan 
linier di beberapa sudut, dan elips di 
sudut lainnya.  

 

 
Gambar  4-4:  Axial ratio  antena mikrostrip  

 
Melalui pengukuran yang telah 

dilakukan daya pancar maksimum dari 
antena mikrostrip yang telah dibuat 
sebesar -45,91 dBW dan daya pancar 
maksimum dari antena monopol sebesar 
-50,13 dBW.  Nilai gain yang didapatkan 
dengan rumus (2 ,3) sebesar 6,42 dB.  

 
4.2   Solar Panel  dan Baterai  

Solar panel  yang digunakan untuk  
mengisi ulang ground model sebanyak 
enam buah yang disusun secara paralel. 
Pengujian solar panel  dilakukan dengan 
mengukur tegangan di kapasitor pada 
saat solar panel  disinari oleh cahaya 
matahari. T egangan yang didapatkan 
pada saat solar panel  disinari cahaya 
matahari adalah 4,56 volt.  

 

 
Gambar  4-5:  Rangkaian solar panel  

BOOSTER
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4.3  Analisis Ukuran dan Massa  
Ground model  satelit nano  yang 

diimplementasikan sudah sesuai dengan 
spesifikasi yang diinginkan.  Satelit nano 
yang didesain memiliki ukuran 10,5 x 
11 x 11 cm. Selain ukuran, massa dari 
ground model  satelit nano  ini juga perlu 
diperhatikan. Ground model  satelit nano  
yang telah didesain memiliki berat sebesar  
513 gram dan nilai tersebut telah 
memenuhi sp esifikasi dimana massa 
yang diharapkan  tidak lebih dari satu 
kilogram.  

 
Tabel  4-1: MASSA GROUND MODEL NANO 

SATELIT  

Komponen  Massa  

Seeeduino  26 gram  

XBee 4 gram  

Kamera  12 gram  

Power Boost  6 gram  

Solar Panel  126 gram  

Baterai  95 gram  

SD card  4 gram  

Case 206 gram  

Antena  34 gram  

Total Massa  513 gram  

Selain ukuran dan massa. Daya 
yang digunakan oleh  satelit nano juga 
sangat penting karena konsumsi daya  
bergantung pada baterai sebagai 
penyuplai daya.  

 
Tabel  4-2: DAYA GROUND MODEL NANO 

SATELIT  

Komponen  Konsumsi Daya  

XBee 495 mW [3]  

Kamera  90 mW  

Seeeduino  100 mW  

Sensor  100 mW  

Total Konsumsi Daya  785   

 
4.4  Link Budget  

Perhitungan link budget dilakukan 
dengan tiga skenario. Skenario pertama 
yaitu membandingkan  satelit nano 

dengan menggunakan antena mikrostip 
yang telah didesa in dengan antena 
monopol bawaan modul XBee pada 
jarak 1 meter. Hasil yang didapatkan 
dari perhitungan tersebut dapat diamati 
pada Tabel 4-3. 

 
Tabel 4-3: DESAIN LINK BUDGET  PADA JARAK 

1 METER  

Parameter  Mikrostrip  Monopol  

Gain nano satelit  6,42 dB  1,5 dB  

Daya pancar  18 dBm  18 dBm  

EIRP 24,42 dBm  19,5 dBm  

Redaman lintasan  40,05 dB  40,05 dB  

Redaman konektor  0,03 dB  0,03 dB  

Daya terima  1,34 dBm  -19,08 dBm  

 
Skenario kedua dilakukan dengan  

cara mengasumsikan apabila  satelit 
nano ini berada di luar angkasa dengan 
menggunakan referensi dari satelit 
GOLIAT dan antena yang digunakan 
adalah mikrostrip yang telah didesain. 
Ketinggian yang digunakan sebesar 300 
kilometer karena jarak ini merupakan 
jarak yang umum digunakan untuk 
ketinggian  satelit nano 1u. Besar da ya 
yang dipancarkan oleh  satelit nano ini 
sebesar 1 watt atau 30 dBm dan antena 
yang digunakan yaitu antena mikrostrip 
yang telah didesain.  

  
Tabel  4-4: PERHITUNGAN LINK BUDGET  PADA 

JARAK 300 KILOMETER  
 

Parameter  
Ground 

model  

Satelit 

GOLIAT  
Satuan  

Gain  Antena 

Satelit Nano  

6,42  2,2  dB  

Gain  Antena 

Ground 

Station  

17  35,4  dB  

Daya pancar  30  30  dBm  

EIRP 36,42  32,2  dBm  

Redaman 

Lintasan  

149,6  149,6  dB  

Redaman 

polarisasi  

3 3 dB  
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ABSTRACT  
 

In order t o know about vibration characteristics of a combination between engine and 
propeller used in LAPAN Surveillance UAV (LSU) series, it needs a test apparatus called the engine 
vibration test stand. The engine vibration test stand structure must be strong and stiff to get good 
result in engine vibration test. In the initial phase , the engine vibration test stand was made  of 1 meter 
length of ASTM A36 material with H shape and the lower part of it was  bol ted to the reinforced floor. 
By u sing a finite element method software and inputting  some parameters from engine DA -170 and 
mechanical properties of ASTM A36, the engine vibration test stand ha d safety factor of 26,24. 
Furthermore,  the top five natural fre quencies were 61,94  Hz, 77 ,18 Hz, 93,7 9 Hz, 212,23  Hz and 
286,24  Hz.   

Keywords:  vibration characteristics, engine vibration test stand, ASTM A36 material, DA -170 engine, 
finite element method, safety factor, natural frequencies  
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ABSTRAK  
  

Untuk mengetahui karakteristik getaran dari kombinasi engine  dan propeller  yang digunakan 
pada LAPAN Surveillance  UAV (LSU) series  maka diperlukan sebuah alat uji yang disebut alat uji 
getaran engine  (AUGE). Struktur AUGE harus dibuat kuat dan ka ku untuk mendapatkan hasil uji 
getaran engine  yang baik . Sebagai langkah awal telah dibuat sebuah AUGE yang terbuat dari material 
ASTM A36 yang berbentuk H setinggi 1 meter dengan bagian bawahnya dibaut ke sebuah lantai yang 
sudah diperkuat . Dengan menggunakan software  metode elemen hingga dan memasukkan  parameter 
engine  DA-170 serta sifat mekanik ASTM A36 didapatkan bahwa struktur AUGE tersebut memiliki 
nilai faktor keamanan sebesar 26,24. Adapun lima nilai pertama frekuensi pribadi dari st ruktur 
tersebut adalah 61,94  Hz, 77,18  Hz, 93,7 9 Hz, 212,23  Hz dan 286,24  Hz.  

Kata kunci:  karakteristik getaran, alat uji getaran engine , material ASTM A36, engine  DA-170, metode 
elemen hingga, faktor keamanan, frekuensi pribadi  

 
 
1 PENDAHULUAN  

 Industri penerbangan telah banyak  
menghasilkan unmanned aerial vehicle  
(UAV) dan menjaga kerahasiaan banyak  
data mengenai sistem propulsi (Brezina 
&  Thomas, 2012) . Salah satu data yang 
sulit didapatkan berkaitan dengan sistem  
propulsi adalah data tentang getaran 
yang dihasilkan dari kombinasi engine  
dan propeller  yang digunakan. Getaran 
tersebut  akan mempengaruhi struktur 
UAV dan payload  yang dapat berdampak  
pada misi yang sedang dijalankan. Kasus  
yang biasa terjadi akibat kurangnya 
informasi mengenai getaran yang berasal  
dari  kombinasi  engine  dan propeller  adalah  
ketika melakukan foto udara yang 
mendapatkan hasil foto yang kurang 
fokus . 

Alat uji getaran  engine  (AUGE) 
adalah sebuah sarana penunjang untuk 
mengetahui karakteristik getaran dari  
kombinasi  engine  dan propeller  yang 
akan digunakan pada LSU series  yang 
dikembangkan oleh Pustekbang LAPAN . 
Sejauh ini, Pustekbang LAPAN sudah 
mengembangkan  lima buah LSU series  
yaitu: LSU -01, LSU -02, LSU -03, LSU -04 
dan LSU -05.  

 AUGE harus memiliki struktur 
yang kuat ketika menerima beban dari  
kombinasi  engine  dan propeller  yang 
sedang  bekerja untuk mencegah 
kecelakaan saat pengujian. Selain itu, 
untuk mendapatkan hasil karakteristik 

getaran engine  dan propeller  yang baik 
maka struktur AUGE harus didesain  
kaku agar tidak menimbulkan resonansi 
ketika pengujian . Dapat dikatakan bahwa  
struktur AUGE harus dibuat kuat dan 
kaku untuk mendapatkan hasil uji yang 
baik . 

Struktur utama AUGE ini berupa 
H-beam  sepanjang 1 meter yang  dipasang  
di atas lantai yang sudah diperkuat . 
AUGE ini akan digunakan untuk 
pengujian engine  LSU series  seperti engine  
LSU-02, LSU -03, LSU -4 dan LSU -05. 
Pada proses pengujian, engine  akan 
dibaut pada batang beam  yang terlebih 
dahulu sudah dilubangi. Karena akan 
digunakan untuk pengujian beberapa 
engine  LSU series , maka terdapat 
beberapa lubang yang mewakili dudukan  
baut dari engine  LSU series . 

LSU-05 adalah varian LSU series  
yang terbesar yang pernah dibuat 
Pustekbang LAPAN. Spesifikasi LSU -05 
sesuai Design Requirements and Objectives  
(DR&O ) adalah Maximum Take -off Weight  
(MTOW) sebesar 75 kg dengan panjang 
bentang sayap 5,5 meter. Sedangkan 
panjang dan tinggi LSU -05 berturut -
turut adalah 3,9 meter dan 1,1 meter.  
(Wandono, 2015)  Karena merupakan 
varian LSU series  terbesar, maka 
kombinasi  engine  dan propeller  LSU-05 
dijadikan sebagai dasar  dalam mendesain  
AUGE.  
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Gambar  1-1: Gambar  AUGE 

 
 Karakteristik getaran dari 

kombinasi  engine  dan propeller  yang 
diperoleh dari hasil pengujian akan 
digunakan sebagai acuan untuk menguji  
struktur LSU series  dan payload . Untuk 
pengujian payload , selanjutnya dilakukan  
upaya penelitian untuk meredam tingkat  
getaran dengan melakukan perhitungan 
dan pemilihan jenis peredam yang cocok 
digunakan untuk mengatasi masalah 
getaran yang terjadi . (Mujtahid, 2015)  

Tujuan dari tulisan ini adalah 
untuk mengetahui  kekuatan struktur 
AUGE akibat pembebanan statik dari 
kombinasi engine  dan propeller  pada 
LSU-05  serta nilai frekuensi alami dari 
struktur AUGE  tersebut . 

 
2 TINJAUAN PUSTAKA  

 Berikut adalah gambar teknik 
dari struktur AUG E yang sudah dibuat 
oleh Pustekbang LAPAN.  

Untuk mengetahui kekuatan dan 
kekakuan dari struktur AUGE, maka 
diperlukan beberapa parameter dari 
engine , propeller , dan material yang 
digunakan untuk membuat struktur 
AUGE.  

 
Gambar 2-1: Gambar teknik AUGE (mm)  

 
  Berikut adalah spesifikasi dari 

engine  yang digunakan pada LSU -05 
yang merupakan engine  DA-170.  

 

 
Gambar 2-2: Engine  DA-170  (Desert Aircraft, 2016)  

 
Tabel 2-1: SPESIFIKASI ENGINE DA-170 

(Desert Aircraft, 2016)  
 

Displacement 171,8 cc 
Mass 3,56 kg 
Bore 52 mm 

Stroke 40,49 mm 
Length 195 mm 

RPM Range 1100 to 6500 
RPM Max 9200 

Fuel Consumption 4 oz/min @6000 RPM 
Warranty 3 Years 

Bolt Circle 34 mm 
Prop Bolt 6 mm 

  
Dari Tabel 2-1, parameter engine  

DA-170 yang digunakan adalah massa  
engine  yaitu sebesar 3,56 kg.   

Untuk parameter berupa gaya 
dorong,  data tersebut didapatkan dari 
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tegangan luluh  material  yang digunakan.  
(Purnomo & Satrijo, 2011)  

Frekuensi pribadi struktur adalah  
frekuensi dimana struktur secara alami 
cenderung untuk  bergetar jika struktur 
terkena gangguan. Contohnya, senar 
piano yang dimainkan akan bergetar 
pada frekuensi khusus. Bentuk defleksi  
struktur pada frekuensi pribadi khusus 
getaran dinamakan sebagai modus normal  
getaran. Beberapa istilah lain digunakan 
untuk menjelaskan modus normal adalah  
bentuk modus ( mode shape ). (Satrijo, et 
al., 2005)  

 

 
Gambar  2-5: Empat n ilai pertama bentuk   

modus dari beam  kantilever  
(Abdurohman, et al., 2015)  

  
 

Pengerjaan  kasus -kasus di atas 
pada struktur AUGE akan menggunakan  
software  metode elemen hingga ( finite 
element method ). Secara garis besar 
metode elemen hingga adalah suatu 
cara untuk menyelesaikan mekanika 
kontinum ( continuum mechanics ) dengan 
cara melakukan diskritisasi. Seperti yang  
terlihat pada Gambar 2-6 yang 
menunjukkan bagaimana suatu struktur  
kontinum dibagi menjadi sejumlah 
elemen berhingga yang masing -masing 
elemen terhubung melalui titik -titik 
nodal . (Hidayat, et al ., 2015)  (Kuntjoro, 
2011)  

 

 
(a) (A) Actual Problem              (b) FE Model  

Gambar 2 -6: Diskritisasi ( meshing ) struktur  
(Hidayat, et al., 2015)  (Kuntjoro, 
2011)  

 
3 METODOLOGI  

 Berikut adalah gambar dari 
diagram alir yang digunakan pada 
tulisan ini.  

 
Mulai

Menggambar
struktur AUGE

dalam bentuk 3D

Mengimpor
gambar ke Patran

Mengubah bentuk
3D ke 2D

Proses meshing

Verifikasi
elemen

Mendefiniskan
kodisi batas

Memasukkan beban
engine dan propeller
serta sifat mekanik

material yang
digunakan

Run di Nastran

Selesai

No

No

Yes

Yes

 
Gambar 3 -1: Diagram alir penelitian  
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 Tulisan ini dimulai  dengan 
menggambar struktur AUGE berbentuk 
3D dengan menggunakan software  
Solidworks  yang merupakan software  
Computer Aided Design  (CAD). Kemudian  
format gambar yang dihasilkan pada 
Solidworks diubah sehingga dapat 
dikenali oleh software   Patran. Format 
gambar yang digunakan pada tulisan 
kali ini adalah format parasolid.  

Di Patran, gambar struktur AUGE 
diubah menjadi elemen -elemen sederhana  
dengan menggunakan proses meshing . 
Elemen yang digunakan pada model 
struktur AUGE adalah elemen Quad4 
dan Tria3. Untuk hasil yang lebih baik, 
penggunaan elemen Quad harus 
diperbanya k dibandingkan elemen Tria , 
karena Tria bersifat lebih kaku 
dibandingkan dengan elemen Quad . 
Penggunaan elemen Tria yang berlebih 
mengakibatkan model struktur menjadi 
lebih kaku . Elemen Tria dapat digunakan  
ketika menemukan bentuk geometri 
yang sulit, area transisi atau pada area 
dimana hasil yang nanti didapatkan 
tidak terlalu dipertimbangkan.  

 Selain itu, elemen lain yang 
digunakan adalah RBE3. RBE3 adalah 
elemen satu dimensi yang digunakan 
untu k mentransfer gaya , (Nastran, 
2008)  pada kasus ini berarti 
mentransferkan gaya dari engine  ke 
dudukan engine . 

 
 

Gambar 3 -2: Struktur test stand setelah  di -
meshing  

 
 Proses meshing  dilakukan pada 

software  Patran dengan menghasilkan 

elemen Quad4 sejumlah 11287 dan Tria3  
sejumlah 1. Elemen -elemen tersebut 
kemudian diverifikasi untuk mengetahui 
kualitas dari elemen yang dihasilkan. 
Adapun verifikasi elemen yang dilakukan  
antara lain: verifikasi batas, duplicate , 
normal, aspect  ratio , warp , skew  dan 
taper . 

 

 
Gambar 3-3: Verifikasi elemen Quad  

 

 
Gambar  3-4: Verifikasi elemen Tria  

 
 Gambar 3-3 dan 3 -4 di atas adalah  

gambar box verifikasi elemen pada Patran.  
Verifikasi didasari pada parameter batasan  
standar Patran seperti aspect  ratio , warp , 
skew , taper  dll dengan parameter 
elemen yang dihasilkan. Dari gambar di 
atas dapat dilihat bahwa semua elemen 
yang dihasilkan tidak ada satupun 
parameter yang melebihi batasan 
standar , hal ini berarti elemen yang 
dihasilkan sudah cukup baik.  
 

 
Gambar 3-5. Verifikasi bentuk  



 Prediksi Kekuatan Struktur....... (Fajar Ari Wandono dan Agus Harno Nurdin Syah)  

 

77 
 

 Gambar 3-5 adalah verifikasi 
bentuk  yang menampilkan  bentuk 3D 
dari hasil proses meshing  2D . Biasanya 
verifikasi ini digunakan jika model 
menggunakan bentuk elemen 1D dan  2D. 
Verifikasi ini b ertujuan untuk meyakinkan  
elemen  2D  yang dibuat  sesuai dengan 
gambar  desain 3D . Untuk kasus ini 
yang menjadi perhatian  adalah dua 
buah plat yang berbeda dimensi pada 
dasar AUGE yang harus diverifikasi , 
apakah sudah sesuai seperti gambar 
desain 3D atau belum . Dari gambar di 
atas dapat diketahui bahwa bentuk 
elemen hasil proses meshing  sudah 
sesuai dengan gambar desain.  

 

 
Gambar 3-6: Kondisi batas  

  
 

Proses berikutnya adalah dengan 
memasukkan kondisi batas yang sesuai 
dengan kondisi pemasangan AUGE 
terhadap  lantai. Pada kenyataannya 
pemasangan AUGE terhadap lantai 
menggunakan enam buah baut agar 
struktur AUGE tidak ber gerak jika diberi 
beban. Oleh karena itu, k ondisi batas yang  
digunakan adalah dengan menggunakan 
jenis pinned , yaitu dengan tidak boleh 
bertra nslasinya nodal -nodal  ke arah x, y 
dan z. Tetapi,  jenis pinned  ini  
membolehkan nodal -nodal  tersebut 
berotasi  terhadap sumbu x, y dan z.  

Tabel 3-1: TABEL BOUNDARY CONDITION  
(Nguyen, 2010)  

 

 
 

 Penggunaan  jenis  pinned  lebih 
representatif dengan kondisi pemasangan  
jika dibandingkan dengan penggunaan 
jenis fixed  yang tidak memperbolehkan 
adanya translasi dan rotasi pada nodal -
nodal  tersebut. Penggunaan fixed  lebih 
cocok untuk jenis batang kantilever  
dibandingkan dengan kasus AUGE di 
atas . 

Untuk  pembebanan,  struktur 
AUGE dikenakan  beban statik berupa gaya 
dorong sera  berat engine  dan propeller . 
Beban statik tersebut diberikan  dari 
sebuah titik tertentu di luar struktur 
yang diasumsikan merupakan center of 
gravity  dari engine . Adapun  nilai gaya 
dorong yang diberikan adalah sebesar  
-350 N ke arah sumbu x serta  berat 
engine  dan propeller  sebesar -40  N ke 
arah sumbu y .  

 

 
Gambar 3 -7: Pembebanan pada struktur AUGE 
 
4 HASIL DAN ANALIS IS SIMULASI  
 Setelah melakukan simulasi  
terhadap struktur AUGE  dengan  
menggunakan  software  metode elemen 
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Gambar 4 -4: Modus 3  struktur AUGE 

 
 Gambar 4 -4 adalah gambar modus  

3 dari struktur AUGE. Modus 3 ini terjadi  
pada nilai 93,7 9 Hz dengan kecederungan  
getaran berb entuk puntiran pada  
sumbu y . 
 

 
Gambar 4 -5: Modus 4  struktur AUGE 

 
 Gambar 4-5 adalah gambar modus  

4 dari struktur AUGE. Modus 4 ini terjadi  
pada nilai 212,23  Hz dengan 
kecederungan getaran terjadi pada tiang 
utama yang berbentuk tekukan simetris 
pada  bidang YZ. 

 

 
Gambar 4 -6: Modus 5  struktur AUGE 

 

 Berbeda dengan empat modus 
pertama  di atas, modus 5 ini terjadi 
pada dudukan tiang utama struktur 
AUGE. Modus 5 tersebut terjadi pada 
nilai 286,24  Hz dengan kece nderungan 
getaran berbentuk tekukan simetris 
pada bidang YZ . 

 
5 KESIMPULAN  

 Berdasarkan hasil simulasi yang 
telah dilakukan terhadap struktur AUGE 
dengan menggunakan  software  metode 
elemen hingga , maka dapat disimpulkan 
bahwa  struktur AUGE sangat kuat  dan 
tidak mengalami  kegagalan ketika  
digunakan  untuk pengujian engine  LSU-
05 dengan  nilai safety factor  sebesar 
26,24 . Di samping itu,  lima nilai pertama  
frekuensi pribadi dari struktur AUG E 
tersebut adalah 61,94  Hz, 77,18  Hz, 
93,7 9 Hz, 212,23  Hz dan 286,24  Hz. 
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ABSTRAK   
 

Telemetry Tracking And Command  (TTC) satelit LAPAN menggunakan frekuensi UHF. Frekuensi 
UHF rentan terhadap interference . Salah satu metode mencari pemancar  interference  menggunakan 
metode efek Doppler . Untuk mendapat nilai pergeseran frekuensi sesuai efek Doppler  yang dibutuhkan, 
diperlukan sakelar  antena yang stabil , yang berfungsi  sebagai pengontrol ante na array . Rangkaian 
sakelar  RF di kontrol dengan Arduino  board menghasilkan  Doppler  frekuen si 500 Hz. Demodulator , clock 
Arduino Board  dan Soundcard  sebagai input  software  pencari.  Hasil output nya dapat dilihat dengan 
menggunakan software open  akses soun Doppler . Sistem ini mampu mendeteksi pemancar maupun 
repeater  yang diterima oleh perangkat.  Upgrade  sistem  dari penelitian ini adalah proses pengolahan 
data dapat dilakukan secar a mandiri menggunakan software  Matlab sehingga lebih mudah untuk 
diolah dan dianalisis . 

Kata kunci:  satelit  TTC, interference , kontrol antenna, arduino bo ard , array antenna . 
 
 
 
1  PENDAHULUAN   

Gangguan penerimaan data satelit  
meliputi gangguan internal dan external . 
Gangguan internal antara lain kerusakan  
perangkat, pointing , jaringan komputer 
(Hidayat, 2017). Gangguan lain eksternal 
meliputi interference , satelit mengalami 
kerusakan, data orbit element  mengalami  
kerusakan (Hidayat, 2017).  

Kondisi satelit dimonitor setiap 
saat.  Perintah  kendali dan monitor 
dikirimkan menggunakan Telemetri 
Tracking And Command  (TTNC) (Najati, 
2016). Satelit LAPAN  A1 dan A2  
menggunakan frekuensi TTNC pada 
frekuensi UHF 43 x.x MHz (Judianto, 
2014) , (Judianto, 2010) . Frekuensi 
downlink satelit  menggunakan rentang 
frekuensi X band  maupun UHF, semua 
slot  frekuensi ini rentan terhadap 
interference  (Hidayat, 2014).  

Frekuensi radio amatir yang ada 
di pasaran Indonesia memiliki rentang 
frekuensi 400 sampai dengan 480 MHz 
(Alinco, 2016). Salah satu kendala adalah  
frekuensi tersebut rentan dengan 
interference  dari radio amatir. Gangguan 
ini dapat menyebabkan komunikasi 
antara satelit dengan stasiun bumi 
terganggu (Hidayat, 2014).  

Antena sakelar bersusun telah 
digunakan sebagai perangkat pencari 
sumber pemancar. Metode yang 
digunakan  sebelumnya dengan 

membandingkan daya terima dari 
masing masing antena ( Habral, 2016 ). 

Peralatan direction  finder  dapat  
mengetahui arah pemancar int erference  
(Jakpar , 2016). Untuk m endapat kan 
clock  yang sesuai dengan kebutuhan 
efek  Doppler , maka perlu diatur delay  
antena aktif  (Jakpar, 2016 ). 

Penelitian penggunaan komponen  
board Arduino dilakukan untuk 
mendapatkan clock delay  yang sesuai 
dengan kebutuha n efek Doppler  (Stieber, 
2012).  Stieber, 2012 menggunakan  antena  
monopole . Groun dplane  antena pada 
penelitian Stieber  hanya terdapat pada 
masing -masing antena tidak terintegrasi 
dengan seluruh antena.  Pada penelitian 
ini akan dikembangkan grounplane  yang 
terintegrasi ke seluruh antena dengan 
menggunakan pelat alumunium.  

Penelitian ini dibagi menjadi 2 
tahap. Tahap pertama adalah hardware  
fisik antena. Tahap pertama penelitian 
sebelumnya oleh Elyas Palantei, 2017 , 
sistem ini telah diuji kemampuan dalam 
hal kualitas antena  yaitu koefisien 
refleksi , vswr , serta gain  antena 
menggunakan software  simulasi dan 
pengu kuran menggunakan network  
analiz er. Pada tahap kedua dalam makalah  
ini akan diuji kesetabilan sistem apakah 
sesuai dengan penelitian stieber , 2012.  

Pada penelitian ini akan diteliti 
efektifitas sakelar bersusun  kestabilan  
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Tabel 2 -1:KOMPONEN RF CHOKE (Hidayat, 2017)  
 

No 
Nama 

Komponen  
Nilai atau Jenis  

1 Induktor  0.56 µH  
2. Dioda  1N4148  
  

Pada saat tidak ada catuan maka 
dioda dalam keadaan open sehingga 
sinyal RF akan langsung diteruskan ke 
ground  melalui induktor. Sedangkan 
pada saat ada catuan makan dioda aktif , 
rangkaian dalam keadaan short  dan 
sinyal dapat diteruskan ke rangkaian RF 
sakelar .  
 
2.4  Rangkain Pengontrol Antena  

Rangkaian pengontrol antena 
berfungsi sebagai sakelar  agar antena 
aktif bergantian. Saat antena tidak aktif 
maka antena tersebut terhubung dengan 
ground  dan berfungsi sebagai reflektor. 
Rangkaian terdiri dari dioda, induktor, 
kapasitor dan resistor.  

  

 
Gambar 2-5:Rangkaian S akelar  (Hidayat, 2017 ) 

 
Rangkaian ini diperkenalkan oleh 

Mike Kossor pada tahun 1999. Blok 
diagram rangkaian ini dapat dilihat pada 

Gambar 2 -5. Beberapa rangkaian baru 
dibu at oleh (Stieber, 2012) maupun 
(Hrabal, 2016), namun sistem pada 
Gambar 2 -5 memiliki kemampuan yang 
paling bagus dala m meredam resonansi 
gelombang (H idayat,  2017) . 

Rangkaian  sakelar RF  terdiri dari 
resistor, kapasit or, induktor dan dioda. 
Rangkaian pada Gambar 2 -5 bekerja 
dengan mencatu dioda D1 dengan 
tegangan bias dari arduino. Fungsi C1 
dan D1 memblok tegangan DC bias dari 
arduino agar tidak langsung terhubung 
pendek dengan ground . C4 memblok 
tegangan DC agar tidak masuk ke output  
melalu i konektor BNC J1.  

Tegangan dari arduino 
menyebabkan D1 dalam posisi terhubung  
sehingga sinyal RF pada frekuensi 430 MHz  
yang masuk melewati J2,  D1 , diteruskan 
ke C4 dan J1. Sedangkan pada saat 
cat uan dari arduino off  D1 dalam posisi 
tidak terhubung sehingga frekuensi 430 
MHz tidak dapat melewati D1. Fungsi L1 
dan C1 melewatkan sinyal RF yang tidak 
diinginkan ke ground sehingga tidak 
menggan ggu sinyal utama.  

 
Gambar 2 -6: Rangkaian Switch  Array   Ante na  

 
Rangkaian ini terdiri dari empat  

input  dan satu output  letak output  adalah 
pada konektor BNC nomor 3 dari atas . 
Daftar komponen dapat dilihat di Tabel 
2-2. 

Proses tersebut dilakukan secara 
berurut dan berulang sehingga antena 
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seakan -akan sedang dalam posisi 
berputar.  

 
Tabel 2 -2: DAFTAR KOMPONEN  (Hidayat, 2017 ) 

 
No. Nama Komponen  Nilai  
1 Induktor  0.56 µH  
2. Diode  1N4148  
3. Capasitor  680 pF  
4. Resistor  1 k Ohm  

  
2.3  Komponen Pengendali Arduino 

Board  
Selain antena  switch  array  

monopole  dengan ground plane , 
pengembangan dalam sistem ini adalah 
menggunakan Arduino sebagai sistem 
kontrolnya.  Arduino  adalah sebuah 
platform  dari physical computing  yang 
bersifat open source .  Arduino tidak hanya  
sekedar sebuah alat pengembangan, 
tetapi ia adalah kombinasi dari hardware , 
bahasa pemrograman dan Integrated  
Development Environment (IDE).  

 

 
Gambar 2-7: Ardui no Layout  (Djuandi, 2011) , 

(Kadir, 2013)  
 

IDE adalah sebuah software  yang sangat 
berperan untuk menulis program, meng -
compile menjadi kode biner dan meng -
upload  ke dalam memory  microcontroller . 
(Feri Djuandi, 2011).  
 

Tabel 2 -3: TABEL PORT DAN KEGUNAAN  
 

No Port  Arduino 
Digital  Fungsi  

1 D9  Sinyal clock  
2 D10  Port Antena 1  
3 D11  Port Antena 2  
4 D12  Port Antena 3  
5. D13  Port Antena 4  

Untuk mendapatkan frekuensi 
clock  sesuai dengan kebutuhan Doppler  
shift . Bagian yang digunakan adalah 
digital pin I/O dari 8 sampai dengan 13. 
Port 10 sampai dengan port  13 adalah 
port  digital yang melakukan catuan clock  
dengan lama catuan 2 ms. Sedangkan 
port  9 berfungsi sebagai clock  yang 
memberi penanda gelombang 1 kali 
putaran 360 derajat. Untuk dapat 
mencatu antena dan perangkat  sakelar  
elektronic  diperlukan pemrograman di 
board  arduino. Dalam penelitian ini 
mengguna kan script  coding  dari Marcel 
Stieber  pada tahun  2012 .  Flow  Chart  
proses dapat dilihat pada Gambar  2-8. 

 

Mulai

Pin Referense, 
Definisi, set delay = 474

Pin 1=on else Off

Pin 2= on else Off

Pin 4= on else Off

Pin 3= on else Off

Tracking

End

ON

OFF

 
Gambar 2 -8: Flow  Chart  Proses Pengontrolan 

Antena Menggunakan Board 
Arduino  

 
2.4  Demodulator  dan Soundcard  

 Demodulator  FM menggunakan 
Handy talky yang memiliki frekuensi 
kerja UHF. Fungsi demodulator  ini 
merubah frekuensi UHF menjadi frekuensi  
suara dan memisahkan sinyal pembawa 
dengan suara aslinya.  Suara tersebut 
kemudian di masukkan ke dalam 
soundcard  berbasi s universal serial bus 
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(USB) beserta dengan clock  Arduino dari 
pin 9.  

 
Gambar  2-9: Demodulator  FM dan Soundcard  

 
Soundcard  USB menggunakan 

soundcard  yang memiliki input  stereo . 
Output  audio  dari Handy talky sebagai 
input  soundcard  right  sedangkan clock  
arduino sebagai input  sinyal Left . Hasil 
output  di analisis menggunakan software  
SounDoppler . Softwa re ini dibuat oleh  
Ludwik Baars , bersifat opensource  sehingga  
bebas untuk diunduh tanpa menggunakan  
lisensi . Software  ini dapat diunduh di 
alamat  http://www.pi4wag.nl/projecten/  
Doppler -peiler -radio -direction -finder.  

Software  sound  Doppler  melakukan  
analisis audio berupa zero cross  detection  
dalam satu putaran clock. Satu gelombang  
clock  berarti satu putaran antena 360 
derajat, kemudian dicari zero cross detector  
sehingga di dapat sudut pemancar.  

 
2.5  Zero Cross Detector  

 Untuk mendapatkan arah 
pemancar  diperlukan zero cross  detector . 
Fungsi zero cross  detector  adalah 
mengetahui perpotongan signal  dengan 
sumbu nol  sehinga didapatkan arah 
pemancar.  Untuk mendapatkan zero 
cross  detector , algoritma yang digunakan 
dapat dilihat pada Gambar  2-10 . Output  
audio  berupa sinyal stereo  dari demodulator  
direkam menggunakan soundcard  USB. 
Data tersebut kemudian direkam dalam 
bentuk file  audio  wav . File  audio  wav   

tersebut kemudian diolah menggunakan 
program sinyal  processing . Untuk 
mengetahui zero cross  detector . Satu 
gelombang  penuh dapat kita deteksi 
menggunakan fungsi gelombang pada 
saat gelombang sama dengan nol.  Pada 
sumbu y.  

  

 
Gambar 2 -10: Proses zero cross  detector  

 
3 HASIL DESAIN  DAN PEMBAHASAN  

Agar sistem ini dapat dinyatakan 
berhasil maka dilakukan pengukuran 
sistem dengan proses uji lapangan.  

 
3.1  Pengukuran Output Arduino  

Untuk mengetahui performa board  
sebagai clock  pengontrol, dilakukan 
pengukuran menggunakan osiloskop. 
Dari hasil pengukuran didapatkan clock  
1 ms dan pergantian 1 ms  dengan 
tegangan  4 volt. Tegangan catuan stabil 
berbentuk persegi,  tanpa ada distorsi.  

 

 
Gambar 3-1: Clock  Arduino  

Output Audio 
Soundcard

Recording Wav

Zero Cross 
Detector

Data Audio
Demodulator

Tampilan 
Arah
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3.2  Pengukuran Output  Sakelar  RF  
RF swich  bertugas melakukan 

mengaktifkan antena secara bergantian. 
Dari hasil pengukuran didapatkan 
antena aktif bergantian selama 2 ms.  

 

 
Gambar 3-2: Pengukuran sakelar antena output  

 
Dari Gambar 3 -2 terlihat 

pengukuran antena memiliki delay  sebesar  
2 ms  dalam satu clock . 
 
3.3  Spektrum Frekuensi Penerima  

Untuk mengetahui apakah 
perangkat  ini menimbulkan noise  
tambahan perlu dilakukan pengukuran 
menggunakan spektrum analizer . 
Pengukuran frekuensi dilakukan agar bisa  
diketahui apakah sistem mendapatkan 
noise  tambahan dari perangkat.  

 

 
Gambar 3-3: Hasil pengukuran spektrum 

frekuensi  
 

Pengukuran dilakukan pada 
frekuensi 428 MHz. Dari hasil pengukuran  

tidak terdapat noise  tambahan.  Sinyal 
asli dapat diterima dengan baik tanpa 
terganggu oleh noise . 

 
3.4   Hasil Output Signal Wav  

 Sinyal audio dari output  HT 
demodulator  direkam dalam bentuk wav . 
Sinyal wav  hasil perekaman dapat dibaca  
menggunakan aplikasi matlab untuk 
mencari zero cross detector . Hasil output 
signal wav  dapat dilihat pada Gambar 3-4. 
 

 
Gambar 3 -4: Hasil rekaman audio stereo  

  
Gambar 3 -4 memperlihatkan hasil  

rekaman audio , hasil sinyal terdiri dari 2 
bagian yaitu berwarna merah adalah 
sinyal audio  asli sedangkan sinyal warna 
hijau adalah sinyal berasal dari clock . 
Setiap satu putaran 360 derajat dapat 
dilihat dari sinyal clock  berwarna hijau.  
 

 
Gambar 3 -5: Hasil zero cross detector  

menggunakan matlab  
  

Zero cross detector  melakukan 
deteksi apabila  gelombang melewati sumbu  
nol. menggunakan software  matlab 
sehingga dapat dikembangkan sendiri.  
  
3.5  Pengujian Sistem di Lapangan  

Uji  lapangan dilakukan dengan 
mencoba perangkat dengan kondisi 
sebenarnya. Dalam test  ini dilakukan 
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menggunakan pemancar dengan daya 3 
watt dengan antena dipole  outdoor . 
Sebelum dilakukan uji  hal pertama yang 
dilakukan adalah melakukan kalibrasi 
software soun Doppler  dengan arah 
pemancar sebagai kalibrasi. Kalibrasi 
dilakukan dengan mencocokkan arah 
dengan pemancar yang berjarak 50 
meter.  
 

 
Gambar 3-6: Uji di lapangan  

 
 

 
Gambar 3 -7:Software sounddoppler  (Baars, 2016)  

 
Gambar 3 -7 pengujian 

menggunakan software opensource 
sound Doppler . Software  ini dapat melihat 
proses pendeteksian arah namun software  
ini tidak dapat diubah lagi output -nya. 
Untuk mengetahui kemampuan sistem 

direction finder  dalam mendeteksi arah 
pemancar dilakukan pe rcobaan untu k 
mendeteksi arah pada jarak 50 0 Meter  
near  line of sight  ke semua arah.  
 
Tabel 3 -1: PENGUJIAN ARAH PADA JARAK 500 

METER NEAR LINE OF SIGHT  
(Palantei, 2017)  

 
Arah 

Posisi 
Pemancar  

Arah 
Pemancar  

Sesungguhnya  

Arah 
Directiion 

finde  
Utara  38.2  44.5  
Timur  98.4  107.9  

Selatan  201.8  185.2  
Barat  265.1  274.2  

 
Hasil pengujian pada Tabel 3 -1 

adalah hasil pengukuran dilakukan pada 
bulan Februari 2017, saat dibuat prototipe  
awal  dapat menunjukkan a rah sesuai 
dengan arah pemancar. Untuk 
mendapatkan  data ketelitian sudut 
dilakukan pengujian ulang, pada satu arah  
dengan melihat arah sesungguhnya di 
google earth  dengan arah pada perangkat.   

 
Tabel 3 -2: PENGUJIAN AKURASI SAMPAI 

JARAK 700 METER  
 

No Jarak  Sudut  Sudut  
Selisih  
Deviasi  

1 100  137  140 -132  8 
2 200  140  147-133  11 
3 300  147  152 -135  15 
4 400  152  157 -145  15 
5 500  156  165 -144  16 
6 600  161  170 -152  21 
7 700  165  172 -145  25 

 
Hasil pengujian menunjukkan deviasi 
sudut dari sudut sesungg uhnya dengan 
sudut dari deteksi.  Deviasi beragam  dari 
8 derajat sampai dengan 25  derajat.  Dari 
analisis dan troubleshoot  yang dilakukan 
hal ini disebabkan oleh  proses 
penyambungan konektor dan kabel tidak 
sempurna sehingga arah yang 
ditunjukkan tidak presisi sesuai dengan 
arah pemancar.  Kualitas konektor  
menggunakan konektor BNC yang 
memungkinkan terjadi kebocoran sinyal 
gelombang elektromagnet.  Selain itu 
















