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Abstrak
Dalam makalah ini, dilakukan simulasi ulang RX-450 berdasarkan data hasil pengukuran.

Simulasi ulang dilakukan untuk membandingkan prediksi awal dengan hasil uji terbang. Prediksi awal
kecepatan maksimum roket mencapai 4.02 Mach dan beban akselerasi (G-load ) maksimum mencapai
10G. Hasil prediksi awal menunjukkan roket cukup stabil statik dimana koefisien turunan momenpitch
terhadap sudut serang ( Cmα ) bernilai negatif. Saat uji terbang roket menunjukkan perilaku yang tidak 
stabil statik, sehingga mengubah arah lintasan terbangnya. Berdasarkan hasil pengukuran uji terbang,
sensor akselerometer menunjukkan angka 13.5G. Hasil simulasi ulang menunjukkan bahwa kecepatan
terbang maksimum roket mencapai 5.07 Mach. Sehingga ada beberapa parameter kestabilan roket yang
tidak stabil.
Kata Kunci : Kecepatan Terbang Roket, G-Load, Kestabilan Statik

Abstract
In this paper, simulation of the RX-450 is based on measurement data. Simulations carried out

research to compare the initial predictions with the resutls of the flight test. The initial prediction of
maximum velocity of rocket reached 4.02 Mach and load maximum acceleration (G-load) reached 10G.
Results of earlier predictions indicate rocket a fairly static stability where derivative of the coefficient of
moment pitch with respect to angle of attack (Cmα) is negative. When the rocket flight test indicated 
behavior unstable static, thus changing the direction of its path flight . Based on the measurement results
of the flight test, the accelerometer sensor indicated 13.5G. The simulation result showed the maximum
velocity of rocket reaches 5.07 Mach. So that, some stability parameters rocket unstable static.
Keywords : Flight Velocity, G-Load, Static Stability

1. PENDAHULUAN

Roket 450 merupakan roket balistik berkaliber 450 mm. Roket ini telah diluncurkan pada bulan Mei
tahun 2015. Peluncuran roket RX-450 mengalami beberapa kendala mulai dari struktur dan material yang
cukup kompleks serta ketersediaan propelan yang kurang konsisten pada jenis materialnya. Walaupun
demikian, tingkat keberhasilan cukup baik bila ditinjau dari segi struktur. Secara umum struktur roket RX-
450 memuaskan. Adapun kendala yang dihadapi adalah kestabilan roket. Peluncuran pada bulan Mei lalu
memberikan informasi yang menarik. Roket sesaat setelah meluncur atau keluar darilauncher memiliki
kestabilan yang baik. Akan tetapi, beberapa detik setelah meluncur, roket mulai menunjukkan perilaku
yang tidak sesuai dengan harapan, yaitu roket melakukanwobbling. Awal mulanya, perilaku masih dalam
batas kestabilan statik. Sesaat sebelum mencapai titik kritis (burn-out), gerakan wobbling semakin
membesar (wobbling angle) menyebabkan roket menjadi tidak stabil sedemikian rupa sehingga mengubah
arah lintasan terbangnya. Wobbling merupakan gerak rotasi terhadap sumbu bendanya (Xb) dan dan juga
melalukan gerak rotasi terhadap sumbu kecepatan terbang (Xw). Pengaruh variabel sudut serang (α) dan 
sudut sideslip (β) yang menimbulkan wobbling. Wobbling mirip dengan gerak nutasi pada bumi.
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Gambar 1-1. Ilustrasi wobbling pada roket[1]

Faktor-faktor yang menyebabkan terjadi penyimpangan sikap maupun lintasan roket terbagi menjadi 3
bagian. Yang pertama adalah ketidakakuratan produksi roket, yang meliputi massa propelan, komposisi,
momen inersia axial dan lateral, titik gravitasi yang dihasilkan dan misalignment sirip ekor. Kedua adalah
selama phase boosting, defleksi peluncur, vektor gaya dorong roket yang tidak searah sumbu benda dan
gangguan atmosfer. Yang ketiga adalah fase tanpa ada gaya dorong roket, terjadinya fluktuasi profil
angin[2].

Perbedaan antara simulasi gerak roket dengan kondisi nyata disebabkan beberapa faktor seperti
konfigurasi yang ideal dan pemodelan atmosfer. Konfigurasi yang ideal meliputi penyederhanaan bentuk
dan asumsi aliran udara yang digunakan.

Pada kajian ini dilakukan analisis ulang kestabilan roket RX-450 dan perbandingan prestasi terbang
RX-450 berdasarkan gaya dorong uji statik dan gaya dorong hasil pengukuran terbang. Adapun data yang
digunakan berdasarkan data pengukuran sensor akselerometer untuk memperoleh gaya dorong pada saat
uji terbang. Pembacaan data sensor akselerometer merupakan percepatan inersial roket. Percepatan inersial
roket adalah gaya inersial dibagi perubahanan massa roket. Data gaya dorong dari hasil pengukuran uji
terbang dijadikan masukan data untuk dilakukan simulasi ulang prestasi terbang roket dan analisis
kestabilan statik.

2. METODOLOGI

Persamaan gerak benda dinyatakan sebagai berikut ini[3][4].

Finersial = Fpropulsi + Fberat + Faerodinamika (1)

Pembacaan sensor akselerometer merupakan selisih dari gaya dorong dengan jumlah gaya berat dan
aerodinamika dibagi massa total[3][4].

accxsensor = propulsi berat aerodinamika

M

F F F− −
(2)

Dimana : accxsensor adalah percepatan linear terhadap arah sumbu-Xbenda , Fpropulsi adalah gaya dorong
propulsi, Fberat adalah gaya berat gravitasi, M adalah massa roket.

Gaya hambat aerodinamika dinyatakan sebagai berikut[3][4]:

Fhambat =
21

2
ρ

d
Sv c (3)

Dimana : ρ adalah massa jenis udara, v adalah kecepatan terbang roket, S adalah luas penampang bodi
roket, cd adalah koefisien gaya hambat.
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Beberapa syarat kestabilan statik yang harus dipenuhi pada wahana terbang adalah statik margin
(SM), koefisien turunan momen pitch terhadap sudut serang (Cmα) dan koefisien turunan momen yaw
terhadap sudut sideslip (Cnβ). Static margin merupakan variable tak berdimensi, yaitu selisih antara titik
pusat tekanan terhadap titik massa benda dibagi MAC (mean aerodynamic chord). Pada roket MAC
digantikan dengan diameter bodi wahana. Syarat wahana stabil statik, titik tangkap gaya (Centre of
Pressure ) berada dibelakang titik massa wahana (Centre of Gravity ) terhadap hidung roket. Sedangkan
koefisien Cmα harus bernilai negative dan koefisien Cnβ bernilai positif[4][5].

SM = Xcg – Xcp < 0 (4)

Cm
Cmα α

∂
=
∂

< 0 (5)

Cn
Cnβ β

∂
=
∂

> 0 (6)

Simulasi gerak wahana dengan menggunakan perangkat lunak Matlab, sedangkan data aerodinamika
diperoleh dari perangkat lunak Missile Datcom[5][6][7][8].

Adapun beberapa batasan yang perlu dilakukan untuk penyederhaan masalah adalah sebagai berikut :
1. Sensor akselerometer yang digunakan hanya pada arah sumbu benda (Xb)
2. Koefisien gaya hambat dan koefisisen aerodinamika lainnya dihitung berdasarkan pada

kondisi sea level.
3. Konfigurasi model dalam perhitungan aerodinamika dimodelkan sederhana.
4. atmosfer bumi pada kondisi ideal, gangguan atmosfer dapat diabaikan
5. Pengaruh rotasi bumi diabaikan.
6. Analisis dilakukan pada boost phase

3. HASIL DAN PEMBAHASAN

Selama fasa gaya dorong roket (powered phase), sudut wobbling semakin lama semakin membesar
karena sebagai fungsi kecepatan, sudut serang dan sudut slideslip. Setelah fasa tidak ada gaya dorong
(unpower phase) sudut wobbling semakin mengecil dan roket kembali stabil ke arah kondisi stabil lainnya
dengan arah lintasan terbang yang berbeda dengan kondisi awalnya. Perubahan sikap roket tidak
berpengaruh cukup besar dibanding dengan perubahan lintasan terbangnya. Gerakwobbling ini cenderung
mengubah lintasan gerak roket.

Perubahan sikap roket hanya pada fasa tertentu, dimulai dari detik ke-15 sampai detik ke-20 pada saat
kondisi bahan bakar propelan habis. Seperti terlihat pada Gambar 3.1 dan Gambar 3.2. Sensor Acc-X
merupakan akselerometer pada arah sumbu-X, sedangkan sensor Acc-Y dan sensor Acc-Y berturut-turut
merupakan akselerometer arah sumbu-Y dan sumbu-Z pada kondisi awal dimana roket masih di peluncur.
Data yang terekam oleh sensor Acc-Y dan sensor Acc-Z selama roket meluncur bukan merupakan data
yang sebenarnya terhadap sumbunya, melainkan data relative antara keduanya. Ketika roket melakukan
gerak rotasi, secara otomatis kedudukan sensor arah sumbu-Y dan sumbu-Z akan berubah. Sensor Acc-Y
dapat membaca arah sumbu-Z atau sebaliknya sensor Acc-Z membaca arah sumbu-Y.

Hasil pengukuran sensor kecepatan sudut (angular rate sensor) seperti terlihat pada Gambar 3.2.
Sensor Gyro-X, sensor Gyro-Y dan sensor Gyro-Z berturut-turut membaca gerak rotasi arah sumbu-X,
sumbu-Y dan sumbu-Z. Seperti pada sensor akselerometer, sensor sudut Gyro-Y dan Gyro-Z membaca
gerak relatif terhadap arah gerak rotasinya. Ketika roket melalukan gerak rotasi, bacaan sensor Gyro akan
berubah. Jika posisi sensor Gyro-Y berada pada arah sumbu-Z (arah vektornya) maka sensor Gyro-Y akan
membaca perubahan gerak sudut pada arah sumbu-Z. Hal yang sama juga pada sensor Gyro-Z, posisi
sensor Gyro-Z yang membaca gerak relatif terhadap sumbu-Y.
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Gambar 3-1. Hasil pengukuran sensoraccelerometer 3-axis[9]

Gambar 3-2. Hasil pengukuran sensorgyroscope 3-axis[9]

Gaya dorong hasil uji statik merupakan data input untuk prediksi awal prestasi terbang roket. Besar
gaya dorong maksimum mencapai 10,5 ton dengan waktu bakar selama 20 sekon dan gaya dorong rata-
rata sekitar 7900 kgf[10].

Gaya dorong hasil pengukuran uji terbang diperoleh dari data hasil pengukuran sensor dinamik, yakni
akselerometer. Hasil pengukuran diolah untuk mendapatkan gaya dorong roket pada kondisi uji terbang.
Gaya dorong rata-rata dan gaya dorong maksimum yang dihasilkan uji terbang berturut-turut adalah 9315
kgf dan 12674 kgf. Gaya dorong rata-rata dan gaya dorong maksimum berdasarkan masukan data simulasi
terbang berturut-turut adalah 7641 kgf dan 10400 kgf, dengan waktu bakar selama 20.81 sekon.
Sedemikian rupa sehingga, selisih besar rata-rata gaya dorong adalah 22%, seperti terlihat pada Gambar
3.3.

Gambar 3-3. Perbandingan profil gaya dorong uji statik dan uji terbang
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Gambar 3-4. Perbandingan besaran beban-G

Hasil uji terbang RX-450 diperoleh data-data yang dapat dijadikan referensi salah satunya data
akselerometer. Pembacaan sensor akselerometer yang digunakan adalah 50G dan 8G seperti yang terlihat
pada Gambar 3.4. Batas pembacaan sensor 8G hanya mampu membaca sampai 8G, sedangkan sensor 50G
mampu membaca hasil pengukuran seluruh kejadian uji terbang roket. sensor akselerometer 50G
memberikan keluaran data uji terbang roket mencapai maksimum 13G. Sensor ini hanya membaca acuan
terhadap sumbu axial benda (Xb). Beban Axial yang diterima roket searah sumbu-X dikenal dengan G-
Load atau G-Force. Pada Gambar 3.4 kurva G-Load hasil simulasi lebih kecil dibanding kurva G-Load
hasil pengukuran. Kurva G-Load hasil simulasi terbang roket mencapai maksimum 10.6G. Kenaikkan G-
Load maksimum hasil uji terbang mencapai 23% dari G-Load hasil simulasi.

Pada Gambar 3.5 merupakan prediksi awal terbang dengan gaya dorong motor berdasarkan hasil uji
statik. Prediksi waktu terbang selama masih ada propelan (phase powered) adalah 20.81 sekon. Kecepatan
maksimum roket adalah 4.02 Mach (1218 m/s). Pada kondisi tersebut tinggi terbang mencapai 8.6 km
dengan jangkauan 6.43 km. Beban G-Load mencapai 10.6G pada detik ke-19. Pada Gambar 3.6, simulasi
terbang ulang berdasarkan data hasil uji terbang. Waktu terbang, selama masih ada bahan bakar roket
adalah 20.75 sekon. Kecepatan terbang maksimum roket adalah 5.07 Mach (1470 m/s). pada kondisi
tersebut posisi roket pada tinggi terbang 11.38 km dan jangkauan 7.38 km. sedangkan beban G-Load 13G
pada detik ke-19.

Kenaikkan parameter kecepatan maksimum roket dan beban G-Load hingga mencapai, berturut-turut,
25% dan 23% dari hasil prediksi awal, sangat mempengaruhi prestasi dan kestabilan terbang roket, seperti
terlihat pada Gambar 3.7 dan Gambar 3.8. Ditinjau dari prestasi terbangnya, jangkauan terbang lebih jauh
mencapai 207 km, tinggi terbang mencapai 79.85 km dan lama terbang 268 sekon, seperti terlihat pada
Tabel 3.1 , Gambar 3.9 dan Gambar 3.10.

Tabel 3-1. Prestasi Terbang Roket RX-450

Jangkauan Terbang Tinggi Terbang Lama Terbang
Berdasarkan Gaya Dorong US 131 km 44.91 km 205 s
Berdasarkan Gaya Dorong UT 207 km 79.85 km 268 s
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Gambar 3-5. Prestasi terbang berdasarkan gaya dorong uji statik (US)boost phase

Gambar 3-6. Prestasi terbang berdasarkan gaya dorong uji terbang (UT)boost phase

Gambar 3-7. Perbandingan kurvamach number RX-450

Gambar 3-8. Perbandingan beban axial roket RX-450
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Gambar 3-9. Perbandingan lintasan terbang roket RX450

Gambar 3-10. Perbandingan waktu terbang roket RX450

Pada Gambar 3-7, kecepatan roket mencapai 4 mach pada detik ke-18. Roket masih dalam regim
stabil static sampai pada sudut serang 4 deg, roket sudah tidak stabil pada sudut serang 8 deg terutama
parameter koefisien Cmα dan koefisien Cnβ yang tidak stabil. Koefisien Cmα mengimplementasikan gerak
pitching sedangkan parameter Cnβ mengimplementasikan gerak dutch roll. Gabungan gerak ini yang
menimbulkan gerakan wobbling. Parameter kestabilan statik margin, koefisien turunan momen pitch
terhadap sudut serang (Cmα) dan koefisien turunan momen yaw terhadap sudut sideslip (Cnβ) seperti
terlihat pada Tabel 3.2, Gambar 3-11, Gambar 3-12 dan Gambar 3-13.

Tabel 3-2. Parameter Kestabilan Roket PadaFull Propellant

Sudut Statik margin Cmα Cmβ

1 -0.594 -0.051 +0.051
4 -0.386 -0.017 +0.036
8 -0.041 +0.075 -0.033

Kecepatan maksimum roket mencapai 5 mach, pada kondisi tersebut bahan propelan sudah habis,
posisi COG bergeser ke depan sejauh 50 mm. Perubahan COG tidak dapat membantu menstabilkan roket,
karena pada kondisi tersebut sudah memasuki regime ketidakstabilan, seperti telihat pada Tabel 3.3. Statik
margin , koefisien turunan momen pitch terhadap sudut serang (Cmα) dan koefisien turunan momen yaw
terhadap sudut sideslip (Cnβ), berturut turut, bernilai positif, positif dan negatif. Lihat Gambar 3-14,
Gambar 3-15 dan Gambar 3-16.
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Tabel 3-3. Parameter Kestabilan Roket PadaEmpty Propellant

Sudut Statik margin Cmα Cnβ

1 -0.193 -0.013 +0.019
4 -0.058 +0.013 -0.001
8 +0.142 +0.056 -0.06

Gambar 3-11. Statik margin RX-450 full propellant

Gambar 3-12. Koefisien turunan kestabilan Cmα RX-450 full propellant

Gambar 3-13. Koefisien turunan kestabilan Cnβ RX-450 full propellant
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Gambar 3-14. Statik margin RX-450empty propellant

Gambar 3-15. Koefisien turunan kestabilan Cmα RX-450 empty propellant

Gambar 3-16. Koefisien turunan kestabilan Cnβ RX-450 empty propellant

4. KESIMPULAN

Gaya dorong yang dihasilkan saat uji terbang jauh lebih besar dibandingkan hasil uji statik.
Sedemikian rupa sehingga, kecepatan terbang roket semakin tinggi. Prediksi kecepatan terbang roket
prediksi uji terbang 4.02 Mach, sedangkan hasil pengukuran mencapai maksimum 5.07 Mach. Semua
parameter kestabilan menunjukkan bahwa roket tidak stabil static pada kecepatan Mach 5. Roket terbang
dengan sudut serang 4 derajat, menunjukkan bahwa Static margin -0.058d, walaupun masih bernilai
negatif, tetapi Static margin tersebut sangat beresiko jika roket terbang dengan sudut serang lebih besar
dari 4 derajat. Sedangkan koefisien static Cmα dan Cnβ bernilai positif dan negative. Berdasarkan koefisien
ketabilan statik roket menunjukkan tidak stabil statik.
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