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Abstrak

Tulisan ini menyajikan perhitungan turunan stabilitas aerodinamik gerak
longitudinal wahana terbang Rkx-300-LPN pada kecepatan subsonik 0,2-09 bilangan
Mach dan kecepatan supersonik 1,5 - 3 bilangan Mach serta untuk variasi sudut
serang 2°-12°. Data masukan adalah data geometri wahana dan karakteristik
aerodinamik wahana . Hasil perhitungan adalah data dan grafik selanjutnya sebagai
input data untuk sistem stabilitas dan sistem kendali wahana.

1. PENDAHULUAN

Pada wahana terbang, perubahan gaya serta momen (beban) aerodinamik
tergantung dari beberapa parameter yaitu posisi, kecepatan dan percepatan wahana.
Perubahan beban aerodinamik ini terhadap parameter diatas diperlukan dalam analisis
dinamika terbang seperti kestabilan, kendali dan performansi wahana terbang. Untuk
menganalisis dinamika terbang wahana digunakan perhitungan turunan stabilitas
aerodinamik wahana konsep turunan stabilitas aerodinamik mencakup 3 hal pokok
yaitu gerak longitudinal, gerak lateral dan eoupling antara longitudinal dan lateral.
Dalam tulisan ini dibahas perhitungan turunan stabilitas aerodinamik gerak longitudinal
wahana terbang Rkx-300-LPN secara teoritis dengan data masukan adalah data
geometeri dan hasil perhitungan karakteristik aerodinamik wahana umumnya turunan
stabilitas aerodinamik diberikan dalam bentuk non dimensial Turunan stabilitas yang
dihitung meliputi koefisien lift terhadap sudut serang (cv,), sudut flap (CLse), koefisien
momen pitching terhadap sudut serang (Cma), sudut flap (Cy.s) kecepatan sudut serang
(Cma) dan kecepatan sudut pitch (Crg). Perhitungan dilakukan pada kecepatan subsonik
dan supersonik variasi sudut serang 2° - 12°.

Nilai-nilai turunan ditampilkan dalam bentuk data dan grafik, selanjutnya digunakan
sebagai informasi data untuk sistem kontrol atau kendali wahana terbang.

* Peneliti Bidang Kendali Roket dan Satelit.
** Peneliti Bidang Penelitian Dasar Teknologi dan Uji Sistem.



2. , GEOMETRI WAHANA TERBANG RKX-300-LPN.

Wahana terbang Rkx-300-LPN mempunyai panjang total 415 cm dan diameter
30 cm. Sayap berbentuk delta, terpasang pada bagian atas badan. Pada bagian ujung
kedua sayap dipasang flap, untuk mengantisipasi rolling bila terjadi pada wahana. Dua
buah sirip terpasang horisontal, flapnya digunakan untuk gerak pitch secara umum
geometri wahana terbang Rkx-300-LPN sebagai berikut :

> - Data Geometri wahana terbang
i 3 Rkx-300-LPN
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Gambar 2.1 Geometri Wahana Terbang RKX-300-LPN
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3. METODE PERHITUNGAN

Perhitungan turunan stabilitas aerodinamik dilakukan berdasarkan teori dan
eksperimen yang dilakukan oleh NASA 5). Asumsi-asumsi yang digunakan adalah :

a) Wahana adalah rigid body

b) Wahana memiliki simetri pada badan xz

c) Massa wahana konstan

d) Gangguan pada keadaan steady-state flight sangat kecil dengan dapat
diabaikan bila dibandingkan bila dengan perubahan kecepatan adalah kecil.
Dengan demikian nilai sinus dari perubahan sudut tersebut dapat dianggap
sama dengan nilai sudutnya dan nilai csinusnya dianggap satu. Karena
perubahan gangguan adalah juga dapat diabaikan.

e) Selama kondisi steady-flight sayap wahana terbang dianggap sejajar dan
semua komponen kecepatan adalah nol kecuali u,

f) Aliran udara diasumsikan sebagai quaisi-steady.

3.1. Kondisi Subsonik
a. Turunan Koefisien Lift terhadap sudut serang (Cy)

Cra adalah perubahan koefisien lift terhadap perubahan sudut serang turunan
ini biasanya disebut juga sebagai lift-curve-clope, dan nilainya selalu positip untuk
sudut serang dibawah nilai stall. Sayap dan sirip memberikan kontribusi terbesar
terhadap nilai redaman (damping) dari osilasi pendek.

b. Turunan Koefisien Lift terhadap sudut flap ( Crsg)
Nilai turunan ini diberikan sebagai :

C . = 6CL, éa,
R I e — (3.2)
L. =ift curve slope siri
dengan o2, i slope sirip
o S
dan 0.5 <ot < 0,8 untuk 0.8 <—£ < 0.7

58, S,

dimana Sg = luas sirip vertikal S, = luas horisontal
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Gambar 3.1. Grafik untuk harga E

¢. Turunan koefisien Momen Terhadap Sudut Serang (Cm,)

Cm, adalah perubahan koefisien momen angguk terhadap perubahan sudut
serang Cm, merupakan koefisien yang menentukan nilai frekuensi alami dari mode
osilasi SPO (short Pugoid Osilation) dan merupakan penentu dari pada respon wahana
:::tadap perintah elevator ataupun gangguan gust. Oleh sebab itu Cma merupakan
kont?-z'l‘ a;f““‘a"“k. yang sangat penting dalam analisis kestabilan longitudinal dan

- ~lasanya nilai Cm, yang bersar dikehendaki (sekitar -0.5 s/d 1.0 untuk
pesawat ringan). Tetapi nilai Cm,, yang terlalu besar akan memberatkan beban yang

harus dipikul oleh elevator untuk melakukan manuvernya. Nilai turunan ini diberikan

Cm, =CLQ(1+£ y ch

degan 3 ==, tip/rootchorg rasio

t'=j
Jarak antara quarter chord sayap dan sirip

m 2
(&x )‘ﬁ's=k i

A L (3.6)

< posisi quarter chord sayap < 60 %
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Gambar 3.2 Grafik untuk nilai kf

d. Turunan Koefisien Momen Terhadap Kecepatan Sudut Serang (Cm,,)

Cm, adalah perubahan momen angguk terhadap perubahan kecepatan sudut
serang Cm, merupakan koefisien yang dapat memperbesar nilai dari redaman mode
osilasi SPO. Dengan demikian nilai Cm, yang besar negatif biasanya dikehendaki untuk
memperoleh osilasi SPO yang baik. Cm, disebabkan oleh pengaruh adanya log down.

ocm .
Cma = 24 = ZCL“ E « (%‘-I%) ::v Tl oceereenneiiiieiineennenianens (3 7)
\a

e. Turunan Koefisien Momen Angguk Terhadap kecepatan sudut angguk
(Cm,)

Cm, adalah perubahan koefisien momen angguk terhadap perubahan kecepetan angguk
dengan sudut serang konstan Cm, disebut pula sebagai pitch damping derivastive dan
nilainya negatif. Namum biasanya nilai Cm, sayap sangat kecil dan diabaikan. Nilai Cm,
yang besar (- s/d -15) dikehendaki untuk memberikan nilai redaman mode osilaso
pendek yang baik

X' L¢? St
Cmgq = —ZEz-lx ICL, - Z‘d—ZCLd Eﬂl ................................................. 3.9
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3.2. Kondisi Supersonik
a. Turunan koefisien lift terhadap sudut serang (CL,)

harga CL, merupakan penjumlahan dari harga masing-masing komponen sayap (CL,")
» sirip (CLq) dan badan utama (CL,") CL, dirumuskan sebagai :

de \ St
CL, =CL, *+CL,*+CL '(l+—)—n.t .................................... 3.9
« " da)sw ' (3.9)
dengan
» CL ~
CL;" = B OO (3.10)
1+CL ~ “3
me”AR"
CL®= Z(kz -kl)so
PN (3.11)
”sz)
CL'= CcL,~
1+CL ~ 573 ............................................................... (3 12)
¢ 7me'AR'

dt

............................................................

o

b. Turunag g, r . |
B koefisien momen terhadap sudut serang (C,, , )

Turunan C, ]
dihubungkay” d"e‘empakan koefisien turunan stabilitas aerodinamik yang paling penting

besaran yang u:‘agan stabilitas dan kontrol wahana terbang. Turunan ini merupakan

. | m .
dirumuskan, sebagai? dalam menentukan besarnya frekuensi natural wahana, Cn o
L/
Co =75 +[0.1+iC’i_ﬂ Xaop J|2Cw _CL2a., [ .,_de)StLt
N ”eAR CLG d a ”eAR CL" _d— ‘a a da &V e

c. Turunan Keeg;, .
~Sien momen terhadap kecepatan sudut serang (Cm,)

Besarnya Cm,
Cm, =-2CL,' % |

e i b e Mmee S A iaty e e,




d. Turunan koefisien momen terhadap kecepatan sudut pitch (Cmgq)

Nilai turunan ini diharapkan besar negatif untuk redaman wahana, dan diberikan
sebagai :

2Xa 2Lt St
Cmq = Cmo = TlelCLa - dz CL; S (] SO (316)

4. PEMBAHASAN

Hasil perhitungan diatas ditampilkan dalam bentuk data dan grafik masing-
masing koefisien terhadap bilangan Mach dan sudut serang. Untuk kondisi subsonik
pada CL. , CLs: dan Cm, tampak dengan makin besar kecepatan dan sudut serang,
nilai koefisien makin naik (besar), seperti terlihat pada grafik 1,2 dan 5. Untuk Cm,
terjadi penurunan nilai koefisien dengan bertambahnya kecepatan seperti tampak pada
grafik 3 dan 4.

Selanjutnya untuk kondisi supersonik, nilai koefisien turunan stabilitas CL, dan CLg&
nilai mengalami penurunan dengan bertambahnya kecepatan ( grafik 6, 7). Pada Cm, ,
Cmj nilai koefisien semakin menurun (negatif) dengan bertambahnya sudut serang, dan

pada Cm, terjadi kenaikan nilai koefisien untuk sudut serang makin besar, tampak pada
grafik 10.

5.  KESIMPULAN

Berdasarkan bentuk geometri wahana RKX-300-LPN dan bila meluncur pada
kondisi-kondisi seperti perhitungan diatas, maka nilai-nilai hasi perhitungan ini
selanjutnya dapat digunakan sebagai data masukan dalam perhitungan dan analisa
stabilitas, kontrolabilitas dan performansi terbang wahana.
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SUPERSONIK
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