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Abstrak– Selain sebagai penghasil gaya angkat, sayap berfungsi menahan beban yang 
terjadi pada struktur pesawat, seperti beban geser, puntir dan lentur (bending). Dari semua 
beban tersebut beban lentur (bending) merupakan beban terbesar yang diterima oleh sayap. 
Pengaturan beban bending merupakan salah satu faktor utama dalam mengurangi beban 
yang dialami oleh sayap. Namun, nilai optimal yang ditunjukkan berlawanan antara di darat 
dan di udara, untuk memanfaatkan keadaan tersebut digunakan sistem fuel transfer load 
alleviation. Fuel transfer load alleviation merupakan suatu sistem yang otomatis 
memindahkan fuel lebih banyak di tangki bagian dalam pada saat di darat dan berada di tangki 
bagian luar pada saat di udara sehingga efek dari beban bending dapat dikurangi. Beban 
bending yang dihasilkan merupakan hasil penjumlahan antara distribusi berat dan distribusi 
lift yang terjadi pada sayap sehingga untuk menghitung bending diperlukan data distribusi 
berat pada sayap. Penelitian ini bertujuan untuk mengetahui distribusi berat dan distribusi lift 
yang terjadi pada sayap pesawat Boeing 737-500. Nilai distribusi berat dan distribusi lift 
menghasilkan optimasi moment pada dua keadaan yaitu, di darat dan di udara dengan tiga 
variasi fuel transfer yaitu, constant dengan nilai 40134,53 N, linier dengan nilai 48059,53 N, 
dan maximum dengan nilai 172386,50 N. 

Kata kunci : sayap, fuel transfer, distribusi berat, distribusi lift, beban bending 
 
Abstract – Aside from being a manufacturer of lift force, a wing is functioning hold the load 
that occurs in the structure of the aircraft, such as the shear load, twist and bending. Of all the 
load the load bending is the greatest burden are received by the wings. Setting the load 
bending is one of the major factors in reducing the burden experienced by the wing. However, 
the optimal value indicated opposite between on land and in the air, to take advantage of the 
situation to use fuel system transfers the load alleviation. Fuel transfer load alleviation is a 
system that automatically move the fuel more in the tank at the time in part on land and are 
on the outside of the tank at the time in the air so that the effect of the load bending bending 
loads can be reduced, which generated as the result of addition between the weight 
distribution and the distribution of lift that occurs on the wings so as to calculate the bending 
data needed weight distribution and the distribution of lift on the wing. This research aims to 
know the weight distribution occurs on the wings of the Boeing 737-500. The value of the 
weight distribution and distribution of lift yield optimization moment on two States namely, on 
land and in the air with three variations of the fuel transfer that is, constant with a value of 
40134.53 N, linear with a value of 48059.53 N, and the maximum value of 172386.50 N. 

Keywords: wings, fuel transfer, weight distribution, lift distribution, load bending 
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Tabel 2.1 Geometri Sayap B737-500[11] 

Gambar 2.1 Geometri Sayap B737-500[11] 

Gambar 2.2 Jenis Airfoil pesawat Boeing 
737-500[11] 

Gambar 2.3 Permodelan Airfoil Basic 
BAC450 dengan panjang chord 3,21m 

I. PENDAHULUAN 

Pesawat A380 merupakan salah satu 
transportasi udara terbesar dan memiliki 
teknologi yang terbaru dalam 
pengoperasian sistem pesawat. Salah satu 
teknologi yang dipakai pada pesawat A380 
adalah sistem fuel transfer load alleviation.  

Fuel transfer load alleviation adalah 
sistem terbaru yang memanfaatkan sistem 
Fuel transfer untuk mengurangi beban 
yang dialami oleh sayap pesawat, terutama 
beban lentur (bending) yang dialami sayap. 
Pengaturan beban bending pada sayap 
merupakan salah satu faktor utama dalam 
pengurangan beban pesawat, tetapi nilai 
optimal yang didapatkan berlawanan 
antara pada saat di darat dan di udara. 
Untuk memanfaatkan kondisi ini pada dua 
kondisi tersebut maka digunakan sistem 
otomatis fuel transfer.  

Fuel transfer secara otomatis 
dilakukan untuk mengatur fuel berada lebih 
banyak di tangki bagian dalam pada saat 
pesawat di darat dan berada lebih banyak 
di tangki bagian luar pada saat di udara[1]. 

Beban bending yang dihasilkan merupakan 
hasil perhitungan antara distribusi berat 
sayap dan distribusi gaya lift yang terjadi 
pada sayap pesawat sehingga untuk 
menghasilkan nilai beban bending 
diperlukan data distribusi gaya lift yang 
terjadi di sayap pesawat. 

Dengan latar belakang berikut, 
perhitungan dilakukan pada dua kondisi, 
yaitu kondisi saat pesawat berada di darat 
dan kondisi pada saat pesawat di udara. 
Perhitungan berat sayap pesawat dan 
perhitungan distribusi gaya lift dilakukan 
dengan metode analitik, dengan metode 
tersebut dapat diketahui data berat sayap 
dan nilai distribusi lift dalam bentuk 
diagram, yang kemudian akan digunakan 
untuk menghitung beban bending yang 
terjadi pada sayap pesawat yang akan 
diteliti. 

II. METODE PENELITIAN 

2.1 Spesifikasi Pesawat[11] 

General 
Span  : 28,9 m 
Length   : 31 m 
Height   : 11, 1 m 
Cruise speed : 796 km/h 
MTOW   : 60.550 kg 

MLW  : 49.890 kg 
Empty weight : 31.950 kg 
Zero Fuel : 46.490 kg 

2.2 Geometri Sayap 

 

Gross area (m2) 91 

Aspek Ratio 9,17 

Taper Ratio 0,240 

Root Chord (m) 7,32 

Tip Chord (m) 1,62 

M.A.C (m) 3,41 

Dihedral (°) 6 

¼ Chord Sweepback (°) 25 
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Gambar 2.4 Dimensi Sayap B737-500[11] 

Gambar 3.1 Dimensi Sayap memakai 
Software Solidwork 

2.3 Dimensi Sayap 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
III. HASIL DAN PEMBAHASAN 

3.1 Perhitungan Berat Sayap Pesawat 
B737-500 

Dimensi sayap B737-500 dapat 
dilihat pada Gambar 2.3, sedangkan 
gambar dimensi yang digambar dengan 
Solidwork ditampilkan pada Gambar 3.1. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Untuk dapat mengetahui berat sayap 
dapat dihitung menggunakan Persamaan 
Wing Weight dengan sudut 16° saat posisi 
pesawat saat climb , sebagai berikut : 𝑾࢝ =  𝑾𝑾ࢉ࢏࢙ࢇ࢈ +  ૚. ૛ (𝑾ࢊ࢒ࢎ + 𝑾࢙࢖) 

Dimana : 

ௐ್ܹೌೞ೔೎ = (4,58 × 10−3) × ݇௡௢݇ఒ݇௘݇௨௖݇௦௧ × [݇௕݊௨௟௧( ௗܹ௘௦ − 0.8 ௪ܹ)]0.55   ×ܾ1.675(ݐ ܿ⁄ )௥−0.45 (ܿݏ݋Λ12)−1.325
   

= (4,58 × 10−3) × 1,2571 ×   1,089 ×0,95 × 1 × 1,073 ×  [1 × 6 (46490 0.55[(ݓܹ 0,8×  × (28,8)1.675 ×(0,154)−0.45  ×  (0,906)−1.325  = ૝, ૠ૙૟૚ ×  [૛ૠૡૢ૝૙ − ૝, ૡ𝑾࢝]૙.૞૞ 

Setelah mengetahui wing weight 
basic, lalu tentukan Weight Trailing Edge 
Flap. ௐ೟೐೑ௌ೑ = 2,706 ×  ௙݇( ௙ܵ ௙ܾ௦)3 16⁄  × [(௏೗೑100)2 ௦௜௡ఋ೑௖௢௦Λ೑(௧ ௖⁄ )೑ ]3 4⁄

  

ௐ೟೐೑7,91 = 2,706 ×  [1,45 × 1,25](7,91 ×9,18) 316  × [(150100)2 sin 40 cos 12,250.18 ]34
  

௧ܹ௘௙ = ૝૙૚, ૠૠ૟ kg 

Setelah menetukan Wtef, lalu dapat 
ditentukan Weight High-Lift Device. ℎܹ௟ௗ =  ௧ܹ௘௙ + ௟ܹ௘௙   

ℎܹ௟ௗ = 401,776 + 218,86  ℎܹ௟ௗ = ૟૛૙, ૟૜૟kg 

Setelah mendapatkan nilai dari 
persaamaan-persamaan di atas, maka 
dapat dimasukan persamaan  𝑾࢝   =  𝑾𝑾ࢉ࢏࢙ࢇ࢈ +  ૚. ૛ (𝑾ࢊ࢒ࢎ + 𝑾࢙࢖) 

௪ܹ    = 4,7061  ×  (278940 − 0,55(ݓ4,8ܹ +               1,2 (620,636 +    (ݓ0,015ܹ
௪ܹ    =  ૜૚૜૝૜, ૟૟૚ ۼ  

3.2 Perhitungan Distribusi Berat 
Sayap 

Perhitungan yang dilakukan hanya 
menggunakan 1 sayap dan wing area pun 
hanya memakai 1 bagian sayap. 12 ݌ܽݕܽݏ ݐܽݎ݁ܤ  = ஻௘௥௔௧ ௌ௘௟௨௥௨ℎ௡௬௔ 2 ×cos(16°)  

          = 15671,8305 ܰ 

Pembagian wing section pada setiap 
sayap yang dapat dilihat pada Gambar 3.2. 
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Gambar 3.2 Wing Section 

Tabel 3.1 Weight Distribution 

Gambar 3.3 Fuel Tank Section[13] 

Tabel 3.2 Fuel Weight Distribution 

Gambar 3.4 Diagram diedrich method[9] 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
Wing Section 1 =Area× Weight/Area 

              = 9,785× 286,462 

    = 2802,97 N 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
3.3 Distribusi Berat Fuel Per Section 

Pembagian section pada tangki 
dibagi menjadi 10 bagian pada tangki 
bahan bakar. Dengan berat bahan bakar 
76137,36514N dan luas tangki bahan 
bakar pada satu bagian sayap adalah 
21,24 m2 dapat diperoleh weight/Area 
3584,622 N/m2. 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Wing Section 1 = Area× weight/area 

   = 4,104×3584,622 

   = 14711,29 N 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

3.4 Perhitungan Distribusi Lift 

 Mencari nilai 3ܥ ,2ܥ ,1ܥ dan ݈ܥܣߨ2  4ܥఈ cos 0,25ܣ =  2 × 3,14 × 9,175,727 × cos 25 = 11,094 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Nilai C1 = 0,5 ; C2 = 0,1 ; C3 = 0,39, dan C4 = 
0,6 

 Mencari nilai ܥ ܥ  ̅ ̅ merupakan fungsi dari span per 
aspek ratio sehingga dapat dihitung 
dengan rumus :  28,8 = ܣ/ܾ =  ܥ m / 9,17 = 3,1406 m 

 Mencari nilai η  
η merupakan non-dimentional para-

meter spanwise station yang dapat dihitung 
dengan rumus :  ߟ =  ௬௕ 2⁄ =  0 ௠28,8 ௠ 2⁄ = 0 (section 1) 
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Tabel 3.3 Wing Section 

Gambar 3.5 Nilai fungsi f pada setiap 
section sayap[9] 

Tabel 3.4 Nilai La 

Tabel 3.5 Nilai Lb 

 

wing 
section 

jarak 
y (m) 

1 0 0 

2 1.44 0.1 

3 2.88 0.2 

4 4.32 0.3 

5 5.76 0.4 

6 7.2 0.5 

7 8.64 0.6 

8 10.08 0.7 

9 11.52 0.8 

10 12.96 0.9 

11 14.4 1 

 Mencari nilai f 

Nilai f ditentukan dengan melihat nilai η 
= 0 dan 26,968 = ߚ߉ sehingga dapat dilihat 
diagramnya seperti pada gambar berikut : 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 Mencari β ߚ = √1 2ܯ − =  √1 −  (0,375)2 =0,9270   
 

 Mencari  ܧ = 1 +  2ఒ஺ (1+ఒ) = 1 +  2 ×0,249,17 (1+0,24) =1,0422  
 

 Mencari Λఉ Λఉ =  Λ1/4 ⁄ߚ = 25 0,9270⁄ = 26,9676°    
 Mencari ε ߝ = ߟ  ∙ ௧ߝ  = 0,0 × ݀ܽݎ 0,05236 = 0  

 

 Mencari 0,1ߙ 

 

Nilai 0,1ߙ ditentukan dari berdasarkan 
twist lokal pada kondisi CL = 0 dimana 
asumsi nilai 2- = 0,1ߙo (-0,0349 rad). 

 Mencari ܮఈ ܮఈ = 1ܥ  ∙  ஼ೞ೐೎C + 2ܥ  ∙  4గ  ∙  √1 2ߟ − 3ܥ+  ∙ ݂ = 1,643743  
 

 
wing 

section 
Csec 
(m)  f La 

1 7.32 0 0.9 1.643743 

2 6.27 0.1 0.98 1.507143 

3 5.23 0.2 1.11 1.390338 

4 4.2 0.3 1.21 1.262067 

5 3.67 0.4 1.28 1.200223 

6 3.32 0.5 1.25 1.12637 

7 2.97 0.6 1.19 1.038839 

8 2.62 0.7 1.09 0.933181 

9 2.27 0.8 0.9 0.78882 

10 1.92 0.9 0.5 0.556194 

11 0.78 1 -0.1 0.085177 

 

 Mencari Lb ܮ௕ = ߚ  ∙ ∙ ௔ܮ] ܧ cos∙ 4ܥ  Λఉ ∙( ఌఌ೟ + [(0,1ߙ =  −0,029645  

  

wing 
section  

ε La Lb 

1 0 1.643743 -0.02965 

2 0.005 1.507143 0.050687 

3 0.01 1.390338 0.118591 

4 0.015 1.262067 0.172856 

5 0.02 1.200223 0.226396 

6 0.026 1.12637 0.27066 

7 0.031 1.038839 0.3033 

8 0.036 0.933181 0.320665 

9 0.041 0.78882 0.311814 

10 0.047 0.556194 0.248595 

11 0.052 0.085177 0.042471 

 

 Mencari ݈ܥ tiap section  ܥ௟ =  C  ஼ೞ೐೎ ∙ ௔ܮ)  ௅ܥ  +  ఌ೟௔0ா ௟1ܥ  (௕ܮ  = 0,523051  
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Tabel 3.6 Nilai Cl tiap section 

Tabel 3.7 Nilai lift tiap section 

Gambar 3.6 Diagram distribusi lift 

wing section  Csec (m) Clsec 

1 7.32 0.523051 

2 6.27 0.559829 

3 5.23 0.619062 

4 4.2 0.699673 

5 3.67 0.761386 

6 3.32 0.789767 

7 2.97 0.814132 

8 2.62 0.828924 

9 2.27 0.808628 

10 1.92 0.674014 

11 0.78 0.25405 

 

3.5 Hasil Distribusi Lift 

Nilai distribusi lift tiap section 
didapatkan dari persamaan lift standar 
dimana :  ܮ = 12 ߩ  ∙ ∙ 2ݒ  ∙ ௅ܥ   ܵ௪௜௡௚  1ܮ = 38918,66 ܰ  

Secara keseluruhan nilai distribusi Lift 
di tiap section dapat dilihat pada Tabel 3.7. 

 

 
wing 

section  
Csec (m) Clsec Lsec (N) 

1 7.32 0.523051 37411.08 

2 6.27 0.559829 33883.61 

3 5.23 0.619062 30724.32 

4 4.2 0.699673 28980.55 

5 3.67 0.761386 28010.36 

6 3.32 0.789767 26144.87 

7 2.97 0.814132 23952.08 

8 2.62 0.828924 21333.4 

9 2.27 0.808628 17831.98 

10 1.92 0.674014 9577.87 

11 0.78 0.25405 0 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

3.6 Analisis dan Perbandingan 

Dari hasil di atas diperoleh 
perbandingan distribusi berat fuel pada 
saat di darat dan di udara. Pada setiap 
kondisi diaplikasikan ke tiga sistem 
pentrasferan fuel, untuk mengetahui selisih 
distribusi berat fuel sebelum di transfer dan 
sesudah di transfer. 

a. Sistem Fuel Transfer Constant 

Berdasarkan Tabel 3.8 dan 3.9, selisih 
moment saat di darat dan di udara sebelum 
transfer adalah 2001208,45 N.m dan 
sesudah transfer adalah 1961074,93 N.m. 
Sedangkan, tinggi defleksi saat di darat 
dan di udara sebelum transfer adalah 
0,050972 m dan sesudah transfer adalah 
0,049332 m. Dengan diketahui selisih 
moment dan tinggi defleksi pada saat 
sebelum dan sesudah transfer pada 
kondisi di udara dan darat adalah 40134,53 
N.m dan 0,001639 m. 

b. Sistem Fuel Transfer Linier 

Berdasarkan Tabel 3.10 dan 3.11, 
selisih moment saat di darat dan di udara 
sebelum transfer adalah 2001206,45 N.m 
dan sesudah transfer adalah 1953149,63 
N.m. Sedangkan, tinggi defleksi saat di 
darat dan di udara sebelum transfer adalah 
0,050972 m dan sesudah transfer adalah 
0,048967 m. Dengan diketahui selisih 
moment dan tinggi defleksi pada saat 
sebelum dan sesudah transfer pada 
kondisi di udara dan darat adalah 48059,53 
N.m dan 0,002005 m. 
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Tabel 3. 8 Moment Pesawat ketika Fuel Transfer Constant Pada saat di Udara 

Tabel 3. 9 Moment Pesawat ketika Fuel Transfer Constant Pada saat di Darat 

Tabel 3. 10 Moment Pesawat ketika Fuel Transfer Linier Pada saat di Udara 
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Tabel 3. 12 Moment Pesawat ketika Maximum Fuel Transfer Pada saat di Udara 

Tabel 3. 13 Moment Pesawat ketika Maximum Fuel Transfer Pada saat di Darat 

Tabel 3. 11 Pada saat di Darat Moment Pesawat ketika Fuel Transfer Linier  
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c. Sistem Fuel Transfer Maximum 

Berdasarkan Tabel 3.12 dan 3.13, 
selisih moment saat di darat dan di udara 
sebelum transfer adalah 2001209,45 N.m 
dan sesudah transfer adalah 1399200,21 
N.m. Sedangkan, tinggi defleksi saat di 
darat dan di udara sebelum transfer adalah 
0,050972m dan sesudah transfer adalah 
0,044437 m. Dengan diketahui selisih 
moment dan tinggi defleksi pada saat 
sebelum dan sesudah transfer pada kondisi 
di udara dan darat adalah 602009,24 N.m 
dan 0,006535 m.  

IV. KESIMPULAN 

Berdasarkan hasil dan pembahasan 
yang terdapat pada bab sebelumnya, maka 
diperoleh kesimpulan sebagai berikut : 

1. Hasil perhitungan distribusi berat sayap 
pada B 737-500, diawali dengan 
menentukan berat sayap keseluruhan 
sebesar 31343,661 N untuk kedua 
sayap pesawat, untuk satu sayap 
menjadi 15064,67 N. Sayap pesawat 
dibagi menjadi 11 section. Dimana 
section 1 berada pada wing root dan 
section 11 berada pada wing tip. Berat 
terbesar pada section 3 dengan berat 
21211,76 N, dikarenakan terdapat 
engine pada section tersebut.  

2. Hasil perhitungan estimasi distribusi lift 
pada kondisi climb di ketinggian 10.000 
ft yang telah dilakukan , didapatkan nilai 
total distribusi lift Pada sayap Boeing 
737 – 500 dengan kondisi climb sebesar 
257850,11 N di masing masing sayap, 
dimana lift maksimum terjadi di section 
1 dengan nilai lift sebesar 37411,08 N 
dan nilai lift minimum terjadi di section 
11 (wing tip) dengan nilai lift sebesar 0 
N. 

3. Pada saat pentransferan constant, 
optimasi moment adalah 40134 N.m2 
dan tinggi defleksi 0,00164 m. Pada saat 
pentrasferan linier, optimasi moment 
adalah 48059,53 N.m2 dan tinggi 
defleksi 0,002004 m. Terakhir, pada 
saat pen-transferan maximum, optimasi 
moment adalah 177263,21 N.m2 dan 
tinggi defleksi 0,006535m. Dari data 
tersebut, di dapatkan optimasi terbaik 
pada saat pentrasferan maximum.  
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