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Abstrak

Berkembangnya wahana terbang berkecepatan tinggi di Indonesia sudah selayaknya diikuti
dengan sarana penelitian dan pengembangan yang memadai. Salah satunya dengan pengembangan
terowongan angin supersonik untuk melakukan uji coba pada model wahana terbang. Salah satu bagian
penting dari terowongan angin adalah nozzle. Nozzle perlu didesain dengan baik supaya tidak terjadi
gelombang kejut di dalamnya. Pada makalah ini, digunakan metode karakteristik 2 dimensi untuk
menentukan panjang nozzle minimum. Metode ini menghasilkan keluaran berupa koordinat titik yang
merepresentasikan kontur dari dinding nozzle sesuai desain bilangan Mach di bagian seksi uji.
Selanjutnya kontur tersebut dibuat dalam model 2D untuk dilakukan simulasi menggunakan
computational fluid dynamic (CFD). Pada simulasi dilakukan variasi static back pressure pada kondisi
on-design dan off-design. Variasi digunakan untuk mengetahui seberapa dekat hasil simulasi bilangan
Mach di bagian seksi uji terhadap kondisi bilangan Mach desain. Secara keseluruhan diperoleh bahwa
bilangan Mach hasil simulasi yang memiliki error di bawah 2%. Sehingga metode karakteristik 2D
dapat digunakan untuk membuat kontur nozzle.
Kata kunci : metode karakteristik 2D, terowongan angin supersonik, CFD, static back pressure,
panjang nozzle minimum

Abstract

Supersonic aircraft developments in Indonesia should be followed by adequate research and
development tools. One of the examples is supersonic wind tunnel development for testing the aircraft
models. One of the important parts of this is the nozzle. Nozzle should be well-designed in order to
create a shock-free flow inside it. In this paper, 2D method of characteristics is used to determine the
minimum length of nozzle. Output of this method is point coordinates that represented the contour of
nozzle’s Wall appropriate to its design Mach number in the test section. Then, thus contour is modeled
into 2D model in order to run the simulation using CFD. Back pressure is varied in the simulation for
on-design and off-design conditions. This variation purposes is to understand the difference between
Mach number results from the simulation to its design Mach number. The results show that the errors
from the simulation are less than 2%. Therefore, 2D method of characteristics can be used to design
nozzle’s contour.
Keywords: 2D method of characteristics, supersonic wind tunnel, CFD, static back pressure, minimum
length of nozzle

1. PENDAHULUAN

Pengembangan wahana terbang berkecepatan supersonik di Indonesia akhir-akhir ini mendapat
angin segar. Sebagai contoh adalah kerja sama antara pemerintah Indonesia dengan pemerintah Korea
Selatan terkait pengembangan pesawat tempur KFX-IFX yang mampu menembus kecepatan
supersonik. Salah satu cara untuk mengetahui performa wahana terbang adalah dengan melakukan uji
model di dalam wind tunnel. Di Indonesia, ketersediaan wind tunnel yang menunjang uji dengan
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kecepatan supersonik masih terbatas. Oleh karena itu, pengembangan wind tunnel menjadi cukup sentral
untuk meningkatkan kemandirian bangsa dalam segi teknologi kedirgantaraan.

Bagian penting yang menentukan besarnya bilangan Mach di bagian seksi uji adalah nozzle. Nozzle
terdiri dari dua bagian, yakni bagian konvergen dan divergen. Untuk bagian konvergen, aliran subsonik
dipercepat sampai kecepatan sonik di bagian throat. Kemudian aliran sonik ini dipercepat di bagian
divergen nozzle untuk mencapai kecepatan supersonik tertentu. Kontur pada bagian nozzle konvergen
cukup didesain dengan menggunakan relasi aliran isentropik. Hal yang menjadi penting adalah untuk
mendesain bagian divergen. Karena pada bagian ini kemungkinan terjadinya fenomena shockwave
cukup besar.

Salah satu fenomena shockwave yang terjadi pada bagian divergen nozzle adalah dengan
munculnya normal shockwave. Gelombang kejut ini akan berpengaruh pada performa wind tunnel
karena akan mengurangi kecepatan pada bagian seksi uji. Sehingga bilangan Mach yang dicapai pada
bagian ini menjadi lebih rendah dari yang dirancang.

Salah satu strategi perancangan nozzle supaya shockfree adalah dengan menentukan minimum
length nozzle, dengan keuntungan menghemat ruang. Metode-metode yang biasa digunakan adalah:
metode karakteristik untuk aliran irrotasional 2 dimensi, metode karakteristik untuk aliran irrotasional
dengan aksisimetri, dan metode karakteristik 3 dimensi[1][2]. Metode karakteristik untuk aliran
irrotasional 2 dimensi merupakan metode paling sederhana dengan menggunakan asumsi aliran 2
dimensi, isentropik, dan shockfree. Metode karakteristik untuk aliran irrotasional dengan aksisimetri
merupakan metode yang sedikit berbeda dengan metode 2D. Salah satu perbedaannya terletak pada
persamaan kompatibilitas yang digunakan pada metode ini yang berbentuk persamaan diferensial, bukan
persamaan aljabar seperti pada metode 2D. Sedangkan metode karakteristik 3 dimensi merupakan
metode paling kompleks.

Metode karakteristik untuk aliran irrotasional 2 dimensi dipilih untuk digunakan pada makalah ini.
Salah satu pertimbangannya adalah proses perhitungan yang paling sederhana dibandingkan metode
lainnya. Makalah kali ini bertujuan untuk memvalidasi bilangan Mach pada bagian seksi uji dari hasil
simulasi terhadap desain Mach number, baik on-design maupun off-design dari kontur nozzle yang
diperoleh menggunakan metode karakteristik 2 dimensi. Dengan demikian dapat diketahui seberapa
akurat desain nozzle menggunakan metode karakteristik 2D.

2. METODOLOGI

Untuk melakukan simulasi, ditentukan terlebih dahulu kondisi on-design terowongan angin|3].
Kondisi on-design seperti ditampilkan dalam Tabel 1.

Tabel 1. Spesifikasi kondisi on-design

Mach number di test section 2
P di test section 127800 Pa
Pmml 1000000 Pa
Ttota] 300 K
Athmut 0 1 5 1’1’12
y 1.4
R 287 J/kg. K

Untuk mendesain kontur dari nozzle digunakan metode karakteristik 2 dimensi. Keuntungan dari
metode ini adalah perhitungan yang tidak terlalu rumit dan mudah diterapkan. Namun, kekurangan dari
metode ini adalah dengan asumsi 2 dimensi maka mengakibatkan bentuk nozzle tersebut kurang
representatif. Karena pada kenyataannya nozzle berbentuk 3 dimensi.

Langkah pertama adalah menentukan koordinat dari kontur nozzle menggunakan metode

karakteristik 2 dimensi[5]. Persamaan yang digunakan adalah
VM1

gw,max,Ml = 'y (1)
6= (K-+K,) @)
=5 (K- =Ky ()
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1 2 1
v(M) = (%) tan~! (%1 (M? — 1)) —tan"1(M2 — 1)z (4)

Di mana Bw,maxmi, VM1, 0, 1, K , K+, v, M, dan y berturut-turut adalah sudut ekspansi maksimum,
fungsi Prandtl-Meyer pada kondisi desain, sudut ekspansi, sudut Mach, left-running characteristic,
right-running characteristic, fungsi Prandtl-Meyer, bilangan Mach, dan rasio spesifik panas.

Sedangkan untuk mendapatkan koordinat titik-titik kontur nozzle digunakan persamaan
berdasarkan Gambar1 berikut [4]

B!

Gambar 1. Perpotongan garis karakteristik

m, = tan ((9 _H)A;(Q_H)P) (5)
my, = tan ((6+u)3;r(6+u)p) (6)
Yp =Ya+Tmy (xp - XA) (7
X, = J’1—J’B‘T*‘n7j11i9::1—m1xA (8)

Di mana my, myy, yp, ya, ¥B, Xp, Xa, dan xg berturut-turut adalah slope dari K., slope dari K., posisi
vertikal titik perpotongan garis karakteristik relatif terhadap throat center, posisi vertikal titik A relatif
terhadap throat center, posisi vertikal titik B relatif terhadap throat center, posisi horizontal titik
perpotongan garis karakteristik relatif terhadap throat center, posisi horizontal titik A relatif terhadap
throat center, dan posisi horizontal titik B relatif terhadap throat center.

Parameter yang mempengaruhi tingkat keakuratan hasil kontur nozzle menggunakan metode
karakteristik 2 dimensi (2D) adalah jumlah dari titik-titik yang merepresentasikan Wall dari nozzle.
Titik-titik ini berhubungan dengan jumlah gelombang ekspansi. Kontur akan menjadi lebih halus apabila
titik-titik pada dinding nozzle ini semakin banyak. Sehingga bilangan Mach di bagian seksi uji akan
semakin mendekati nilai pada desain.

Pada makalah ini dilakukan pendekatan menggunakan 7 gelombang ekspansi. Oleh karena itu akan
diperoleh 7 titik ditambah satu titik awal sebagai pusat dari gelombang ekspansi. Sedangkan untuk
koordinat bagian konvergen nozzle dibuat sedemikian rupa sehingga tidak terjadi separasi aliran maupun
kavitasi, karena aliran di bagian ini masih subsonik sehingga metode karakteristik tidak dapat
diterapkan. Koordinat throat yang diperoleh dari Tabel 1 ditentukan berada pada koordinat (0,218.5).
Koordinat titik-titik tersebut kemudian diimpor untuk mendapatkan kontur 2 dimensi. Hasil dari kontur
dalam satuan mm seperti diperlihatkan pada Gambar 2[4][10].

Gambar 2. Kontur nozzle 2 dimensi

Langkah selanjutnya adalah melakukan Meshing pada model 2 dimensi tersebut. Meshing yang
digunakan berjenis unstructured Mesh. Metode ini dipilih karena lebih aplikatif untuk digunakan pada
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bentuk-bentuk yang sedikit kompleks. Jumlah elemen yang digunakan adalah sebanyak 32743 elemen
Diterapkan pula inflasi untuk daerah dekat dinding dengan tebal 12 mm yang terdiri dari 12 lapisan,
serta bertipe eksponensial. Berikut gambar Meshing dan penaman kondisi batas.

Gambar 3. Mesh pada nozzle 2-dimensi
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Gambar 4. Penamaan kondisi batas nozzle

Untuk mendapatkan parameter kondisi batas seperti hubungan tekanan statik dengan Mach number,
hubungan luas area, digunakan persamaan aliran isentropik berikut [6][7]
Y

(e g

% =1+ VT_lMZ (10)
&

£ () (5w <n>

V =M JyRT (12)

Dimana Py, P, Ty, T, A, A", V, dan R berturut-turut adalah tekanan total, tekanan statik, temperatur
total, temperatur statik, luas area, luas area throat, kecepatan, dan konstanta gas.

Kondisi batas yang digunakan terdiri dari inlet, outlet, symmetry, dan Wall. Pengaturan default
domain menggunakan air ideal gas, reference pressure 0 atm, dan model fluida dipilih fotal energy
karena mensimulasikan aliran supersonik. Wall dipilih sebagai free slip Wall karena diasumsikan aliran
non viskos. Untuk inlet kondisi batas diberikan pada Tabel 2 berikut.

Tabel 2. Kondisi batas inlet

No Parameter
1 Flow regime Option Mixed
2 | Rel. Static Pressure 910705.34 Pa
3 | Normal Speed 126.07 m/s
4 | Turbulence Medium (Intensity = 5%)
5 | Total Temperature 300 K

Untuk kondisi outlet dipilih flow regime option subsonic, kemudian static pressure dibuat
bervariasi dengan variasi 127800 Pa untuk kondisi on-design, dan 174000 Pa, 93500 Pa untuk kondisi
off-design.
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3. HASIL DAN PEMBAHASAN

Hasil yang diperoleh dari simulasi nozzle ini adalah plot bilangan Mach sepanjang sumbu simetri
nozzle, dan kontur bilangan Mach pada bidang 2 dimensi. Diperlihatkan bahwa terdapat garis-garis yang
menunjukkan gelombang ekspansi di bagian divergen nozzle. Hal ini sesuai dengan dasar teori yang
digunakan dalam penentuan kontur nozzle, yaitu berdasarkan garis-garis gelombang ekspansi. Di bagian
throat terdapat garis sonic, dimana pada garis ini bilangan Mach bernilai 1.

Kondisi on-design adalah kondisi untuk bilangan Mach 2 di bagian seksi uji. Sedangkan kondisi
off design diperoleh dengan memvariasikan bilangan Mach sebesar 0.2 di atas dan di bawah kondisi on-
design. Kondisi off-design diperoleh dengan mengubah static back pressure yang bersesuaian dengan
bilangan Mach off-design. Static back pressure diperoleh menggunakan persamaan aliran isentropik.
Dimana static back pressure adalah tekanan statik pada seksi uji.

Pada kondisi on-design garis-garis ekspansi tepat berakhir di bagian outlet nozzle seperti
ditunjukkan pada Gambar 5. Distribusi bilangan Mach sepanjang sumbu simetri memperlihatkan bahwa
bilangan Mach naik mulai dari Inlet sampai menuju sonic di throat, kemudian meningkat menuju 2 di
outlet. Namun terdapat kenaikan bilangan Mach di lokasi setelah keluar gelombang ekspansi terakhir.
Bilangan Mach disini lebih besar dari 2. Namun berangsur-angsur turun menuju 2. Hal ini dipengaruhi
karena udara memiliki kelembaman. Berdasarkan hasil olah data diperoleh bilangan Mach di bagian
outlet sebesar 1.9867.
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Gambar 5. Plot Mach number pada kondisi on-design
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Gambar 6. Distribusi bilangan Mach sepanjang sumbu simetri

Untuk kondisi off design terlihat garis-garis ekspansi tidak tepat menemui bagian lip dari outlet.
Hal ini berlaku untuk kedua kondisi off-design, seperti ditunjukkan pada Gambar 7 dan Gambar 8. Pada
distribusi bilangan Mach sepanjang sumbu simetri, secara keseluruhan mirip dengan distribusi pada
kondisi on-design. Namun terdapat perbedaan di bagian dekat outlet. Di bagian ini nilai bilangan Mach
naik secara signifikan menuju Mach 2.2 untuk back static pressure sebesar 93500 Pa dan turun
signifikan menuju 1.8 untuk back static pressure sebesar 174000 Pa. Dimana kedua nilai tersebut adalah
kondisi off-design yang telah ditentukan sebelumnya. Dari hasil olah data diperoleh bilangan Mach di
bagian outlet masing-masing sebesar 2.1752 dan 1.7679.
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Gambar 7. Plot Mach number pada kondisi off-design M=1.8

Gambar 8. Plot Mach number pada kondisi off-design M=2.2
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Gambar 9. Distribusi bilangan Mach sepanjang sumbu simetri M=1.8
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Gambar 10. Distribusi bilangan Mach sepanjang sumbu simetri M=2.2
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Dari hasil simulasi dapat diketahui bahwa bilangan Mach yang diperoleh pada bagian outlet tidak
tepat sesuai dengan kondisi yang ditentukan. Namun hasil yang diperoleh sudah berharga cukup dekat.
Untuk mengetahui seberapa dekat hasil simulasi dengan bilangan Mach sebenarnya, ditampilkan error
dalam Tabel 3 [8][9].

Tabel 3. Error Mach number hasil simulasi terhadap nilai sebenarnya

Manartix Msimuasi € (%)
2 1.98675895 | 0.662052
1.8 1.76794803 | 1.780665
2.2 2.17525959 | 1.124564

Error terjadi karena beberapa hal. Faktor utama adalah pemilihan jumlah gelombang ekspansi pada
perhitungan menggunakan metode karakteristik 2D. Pada perhitungan kali ini, jumlah gelombang
ekspansi yang diambil sebanyak 7 buah, yang berarti akan menghasilkan jumlah titik-titik pada Wall
nozzle sebanyak 8 buah. Jumlah titik-titik ini masih menghasilkan kontur nozzle yang kurang halus.
Karena jarak antar-titik yang diperoleh relatif cukup besar. Jarak yang cukup besar ini mengakibatkan
kontur yang dibentuk menjadi kurang tepat.

Selain itu, pada perhitungan tekanan statik menggunakan persamaan (9) dilakukan pembulatan ke
puluhan terdekat, sehingga hal ini juga mempengaruhi hasil simulasi. Karena terjadi error akibat
pembulatan tersebut yang berpengaruh ke perhitungan berikutnya, atau disebut propagating error.

4. KESIMPULAN

Desain nozzle menggunakan metode karakteristik 2D memberikan hasil yang dapat
merepresentasikan kontur nozzle secara keseluruhan pada bagian konvergen. Namun dengan
pengambilan jumlah gelombang ekspansi sebanyak 7 buah (terdapat 8 titik pada kontur) maka kontur
yang dibentuk dari titik-titik tersebut masih terdapat error. Kemudian simulasi nozzle dari wind tunnel
menggunakan CFD memberikan hasil yang cukup dekat dengan nilai sebenarnya. Baik itu pada kondisi
on-design maupun kondisi off-design (yakni diperoleh dengan mengubah-ubah harga static back
pressure). Dikatakan demikian karena error yang diperoleh pada hasil simulasi untuk bilangan Mach 2,
1.8, dan 2.2 berturut-turut adalah 0.662052%, 1.780665% dan 1.124564%. Oleh karena itu, bentuk
kontur yang diperoleh dari metode karakteristik 2 dimensi bisa merepresentasikan kontur nozzle
sesungguhnya.
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