ANALISIS KARAKTERISTIK AERODINAMIKA PADA MODEL NOSE ROKET KECEPATAN SUPERSONIK DENGAN SIMULASI COMPUTATIONAL FLUID DYNAMICS-FLUENT
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Abstact

An aerodynamic characteristic is a very important thing in the field of aerodynamics applications intended to obtain the aerodynamics’s shape. The research done on the nose of rocket, Tangent Ogive Type at supersonic speed uses simulation of computational fluids dynamics – CFD (Fluent) with determination of air flow conditions that occur on the surface of the rocket nose for get a shock wave. The purpose of simulation is to find characteristics of air flow conditions on rocket nose when shock wave occur through analysis of shock wave visualization of contour mach number, temperature, pressure and  air density and teoritically calculation of shock wave angle, pressure, mach number, temperature and air density of air flow in the rear shock wave from variation mach number between 1 – 5 Mach and flow condition on altitude of 10 km or 32,808 ft, at temperature of 232.252 Kelvin and pressure 26,501 Pa (Standard Atmosphere), that know the higher velocity flow hence the smaller the shock wave angle, pressure, temperature and air density increase in the rear shock wave.
Keywords: Aerodynamics, Nose, Supersonic, Shock Wave, Tangent Ogive,
                   CFD
1 PENDAHULUAN
Kondisi real suatu karakteristik aerodinamika, aliran fluida yang melewati suatu benda bersifat tak tunak (unsteady) karena dipengaruhi gesekan yang terjadi antara fluida dan benda, sehingga terjadi peningkatan temperatur statik, tekanan statik, kerapatan udara di suatu titik stagnasi secara tiba-tiba seiring dengan meningkatnya bilangan Mach. Peningkatan ini mengakibatkan munculnya fenomena aerodinamika yang dinamakan gelombang kejut (shock wave) yaitu gelombang aliran yang sangat cepat dengan ketebalan lapisan 10-5 cm dikarenakan kenaikan temperatur, tekanan dan kerapatan udara secara tiba-tiba. 

Bagi desainer roket, perancangan nose pada model roket sangat membutuhkan analisa dan pertimbangan lebih untuk mengetahui karakteristik aerodinamikanya. Hal ini dilakukan karena nose merupakan bagian dari roket yang paling awal dikenai aliran udara dan dengan konstruksinya sedemikian rupa akan berpotensi besar menciptakan gelombang kejut (shock wave) yang akan mempengaruhi struktur roket. Bentuk nose roket bermacam-macam, dalam penelitian ini, akan dilakukan pengujian dengan model nose roket dengan tipe nose yaitu Tangent Ogive untuk diketahui bagaimana bentuk shock wave yang terjadi dan dilakukan juga perhitungan teoritisnya.
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Gambar 1-1 Bentuk Nose Tangent Ogive
2 METODOGI PENELITIAN

2.1 Geometri Nose Tangent Ogive

Gambar 1-1 menunjukkan geometri model nose yang akan diuji. Dimensi pada nose dibagi menjadi 4 bagian, yaitu diameter base nose (D), diameter tip nose (T), radius tangensi dari dua kurva atau lingkaran (R) dan panjang dari tip nose sampai base nose (L). Dimensi yang diketahui L = 60 cm, D = 30 cm dan T = 10 cm. Untuk mencari radius, digunakan persamaan (2-2) diperoleh R = 185 cm.
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Gambar 2-1 Dimensi dan Persamaan Nose Tangent Ogive

Asumsi aliran pada fluent dalam proses simulasi ini yaitu aliran steady dan inviscid compressible flow dengan kondisi uji pada ketinggian 32,808 [ft], tekanan 26,501 [Pa], temperatur 233,252 [oK], dan density 0,414 [kg/m3].
2.2 Dasar Teori

2.2.1 Persamaan Umum Gelombang Kejut

Dalam pembahasan ini melibatkan persamaan-persamaan di bawah ini: 
1. Persamaan Kontinuitas
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2. Persamaan Momentum
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3. Persamaan Energi
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2.2.2 Persamaan Kondisi Untuk Gelombang Kejut Miring (Oblique Shock 

Wave)
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Gambar 2-3 Bentuk Streamline aliran di depan dan belakang Oblique Shock Wave

Untuk menghitung sudut oblique yang terbentuk dapat digunakan persamaan dibawah ini:
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Untuk menghitung bilangan Mach di belakang shock wave dengan persamaan di bawah ini:
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Untuk tekanan statiknya, kerapatan udara dan temperatur statik di belakang oblique dapat dihitung dengan persamaan dibawah ini:
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Sudut shock wave semakin kecil dengan bertambahnya bilangan Mach. Berikut ini grafik hubungan antara, Mach number, sudut defleksi nosecone (θ), dan sudut shock wave (β).
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Gambar 2-4 Grafik hubungan antara Mach number (M), sudut shock wave (β) dan sudut defleksi nosecone (θ).

3 HASIL PENELITIAN
3.1 Hasil Simulasi

Berikut ini salah satu hasil simulasi pada kecepatan 1.8 Mach:
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(1)Contour Tekanan Statik
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 (2) Contour Kecepatan        
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(3) Contour Density
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(4) Contour Temperatur Statik
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(5) Contour Bilangan Mach
Gambar 2-5 Contour Hasil Simulasi Fluent pada 1.8 Mach

Dari hasil contour di atas menunjukkan terbentuknya oblique shock wave pada kecepatan supersonik. Beberapa iterasi pengujian pada variasi bilangan Mach pada rezim supersonic antara 1-5 Mach menunjukkan bahwa semakin meningkatnya bilangan Mach maka sudut oblique (β) yang terbentuk semakin kecil serta tekanan static, temperatur static dan density meningkat dengan cepat di belakang oblique shock wave.
3.2 Hasil Perhitungan Teoritis
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Nilai sudut shock wave (β), diperoleh dengan menggunakan persamaan (2-8) yaitu 44,98º. Untuk bilangan Mach, tekanan static, temperatur static, kerapatan udara dan sudut oblique yang terjadi untuk tiap variasi Mach number dihitung dengan persamaan di dasar teori. Berikut hasil perhitungan teoritis:

Tabel  Hasil Perhitungan Manual Oblique Shock Wave untuk kecepatan Supersonic
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Dari hasil perhitungan terlihat bahwa dengan semakin meningkatnya kecepatan roket maka aliran udara yang melewati permukaan nose akan semakin cepat sehingga sudut oblique (β) yang terbentuk semakin lancip atau semakin kecil. Oblique shock wave yang terbentuk dengan kecepatan yang semakin tinggi tepat menyentuh ujung nose dengan temperatur, tekanan, dan kerapatan udara yang semakin meningkat. 

Tingginya temperatur di belakang oblique shock wave timbul dari perubahan energi kinetic dari aliran udara yang bergerak di sepanjang nose yang diubah menjadi energi internal di sepanjang nose, akibatnya tekanan udara di daerah itu meningkat dengan gelombang kompresi yang semakin lama semakin memadat. Temperatur tinggi di sepanjang nose mengakibatkan kerapatan udara menjadi lebih besar. Temperatur tinggi yang berada disekitar permukaan nose akan mengakibatkan terbakarnya nose itu sendiri.

4 KESIMPULAN

Dari hasil simulasi Fluent dan perhitungan teoritis tersebut diketahui karakteristik aliran di belakang oblique shock wave yaitu sebagai berikut:

1. Aliran udara (kecepatan udara dan Mach number menurun) diperlambat akibat melewati bentuk yang concave tetapi kecepatan aliran udara measih bersifat supersonik.
2. Tekanan statis di belakang shock meningkat akibat pemampatan udara.
3. Temperatur statis meningkat akibat panas dari perubahan energi kinetik menjadi energi internal.
4. Energi yang yang tersedia dari aliran hilang percuma karena berubah menjadi panas.
5. Tekanan total menurun dan temperature total konstan.
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