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ANALISA KINERJA MILITARY TURBOFAN ENGINE 

F100-PW-220 PADA PESAWAT TEMPUR F-16 A/B 

Nama Mahasiswa : Bakdam Khoirul Hmaza 

NRP   : 1021160000092 

Departemen  : Teknik Mesin Industri FV-ITS 

Doseng Pembimbing  : Ir. Arion Anzip, M.eng.Sc 

ABSTRAK 

Military Turbofan engine merupakan sistem pemebangkit 

daya yang beroperasi berdasarkan Siklus Brayton. Hasil dari 

Siklus Brayton ini berupa gaya dorong  yang digunakan untuk 

pesawat terbang. Dalam menghasilkan daya dorong 

menggunakan hitungan termodinamika dan mekanika fluida 

yang menggunakan compressible flow, local isentropic 

stangtion propertis untuk mengetahui tiap state. 

 Degan mengetahui tiap state kita bisa mengethaui 

performa dari engin, yang berupa thrust dan spesific feul 

consumption (SFC). Pada Tugas Akhir ini dilakukan 

perhitungan performa sebelum dan sesudah perawatan. 

Berdasarkan hasil perhitungan diperoleh kenaikan thrust 

5854,9248 N dan penurunan SFC sebesar 0,0254 dari kondisi 

idle sebelum perawatan ke susudah perawatan. Sedangkan 

pada kondisi mill menghasilkan thrust sebesar 65117,5052 N 

dan SFC sebesar 0,0013. Dengan kondisi ABMAX 

menghasilkan thrust sebesar 146681,6418 N dan SFC 0,0006. 

 

Kata kunci : Military Turbofan engine, Thrust, SFC 
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Student Name  : Bakdam Khoirul Hmaza 

NRP   : 1021160000092 

Departement  : Teknik Mesin Industri FV-ITS 

Counselor Lecturer  : Ir. Arion Anzip, M.eng.Sc 

ABSTRACT 

Military Turbofan engine is a power generating system 

that operates based on the Brayton Cycle. The result of this 

Brayton cycle is the thrust used for aircraft. In producing thrust 

using thermodynamics and fluid mechanics that use 

compressible flow, local isentropic stagnation properties to 

determine each state. 

 By knowing each state we can know the performance of 

engine, which is in the form of thrust and specific feul 

consumption (SFC). In this Final Project, the performance of 

before and after treatment is calculated. 

 Based on the calculation results obtained an increase in 

thrust 5854,9248 N and a decrease in SFC of 0.0254 from idle 

conditions before treatment to the next treatment. Whereas in 

mill conditions it produces thrust of 65117.5052 N and SFC of 

0.0013. With conditions ABMAX produces thrust of 

146681,6418 N and SFC 0,0006. 

 

Keyword : Military Turbofan engine, Thrust, SFC 
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BAB I  

PENDAHULUAN 

 

1.1 Latar Belakang 

Dalam menjaga pertahanan suatu negara harus memiliki 

Alutsista yang baik dan siap setiap saat yang dibutukan oleh 

TNI (Tentara Nasional Indonesia) sebagai penjaga terdepan 

keamanan Negara Indonesia. Salah satu Alutsista adalah 

pesawat udara, yang memiliki peran dalam pengamanan dan 

keamanan udara diseluruh wilayah udara Negara Indonesia. 

Alutsista yang dimiliki oleh kesatuan TNI AU (Tentara 

Nasional Indonesia Angakatan Udara) yaitu pesawat tempur F-

16 AB yang bermarkas di Wing 3 Lanud Iswahjudi, Magetan 

dan Skuadron Udara 16 Lanud Roesmin Nurjadin, Pekanbaru. 

Dalam memenuhi kebutuhan kesediaan pesawat tempur maka 

akan memerlukan ketersedian engine yang laik terbang. Di 

Skuadron Teknik 042 Lanud Iswahjudi, Magetan sebagai 

skuadron yang memiliki capability perawatan F-16 AB. 

Skuadron Teknik 042 memiliki bagian perawatan engine 

pesawat tempur F-16 AB yang ber-engine F100-PW-220 dan 

F100-PW-220E. Tugas utama dari divisi engine di Skuadron 

Teknik 042 Lanud Iswahjudi adalah menyediakan engine laik 

terbang untuk dua skuadron tersebut. 

Engine F100-PW-220  berjenis turbofan mixed flow with 

after burning yang memiliki thrust maksimum 23.770 lbs 

(105,7 Kn) dan Mill 14.590 lbs (64,9Kn). Dalam menjaga agar 

engine memiliki perfoma yang maksimum, engine harus 

melakukan perawatan schedule maupun unschedule. Perawatan 

schedule sendiri memiliki hitungan usia pakai dari engine dan 

usia pakai dari part engine seperti fan, core, fan turbin drive, 

augmentor, dan gearbox. Sedangkan perawatan unschedule 

seperti terjadinya indikasi temperatur yang melebihi dari 
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batasnya ditiap state. Dan di Skuadron Teknik 042, memiliki 

capability maintenance up to intermediate yang melakukan 

perawatan engine, penggantian part, namun tidak sampai 

overhaul engine. 

Oleh karena itu, melalui tugas akhir ini akan dilakukan 

analisis perbandingan unjuk kerja engine turbin gas yang ada di 

Skuadron Teknik 042 Lanud Iswahjudi. Dari latar belakang 

tersebut maka penulis selanjutnya akan melakukan analisis 

untuk mengetahui performa engine turbin gas dengan 

menghitung tekanan dan temperatur setiap state. Sehingga akan 

diperoleh performa engine dan berapa efisiensi yang dihasilkan 

sebelum dan setelah dilakukannya maintenance. 

 

 

1.2 Rumusan Masalah 

Berdasarkan latar belakang yang telah disampaikan diatas 

maka dapat dirumuskan permasalahan sebagai berikut: 

1. Bagaimana prinsip kerja turbin gas pada aircraft? 

2. Bagaimana prinsip maintenance turbin gas pada 

aircraft? 

3. Bagaimana prinsip kinerja turbin gas pada aircraft? 

4. Bagaimana pengaruh maintenance turbin gas terhadap 

kinerja tubin gas pada aircraft? 

 

 

1.3 Batasan Masalah 

Batasan masalah yang digunakan dalam penulisan tugas 

akhir ini antara lain sebagai berikut :  

1. Data yang didapat dari hasil pengambilan data pada 

data sheet running  dan running engine di test cell di 

Skuadron 042, Lanud Iswahjudi pada tanggal 1 April 
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2016  sebelum maintenance sedangkan tanggal 2 April 

2016 setelah maintenance.   

2. Perhitungan yang dilakukan menggunakan data dari 

turbin gas pada aircraft pada saat kondisi IDLE, MILL, 

dan AB MAX. 

3. Perhitungan yang dilakukan menggunakan siklus 

bryton untuk turbonfan mixed flow with after burning. 

4. Tidak membahas material yang digunkan untuk 

membuat tubin gas aircraft. 

5. Tidak membahas tentang perpindahan panas yang 

terjadi dalam tahap-tahap yang ada di turbin gas 

aircraft. 

 

 

1.4 Maksud dan Tujuan 

Dengan mengacu pada latar belakang dan permasalahan 

diatas maka tujuan dari penulisan tugas akhir ini yaitu: 

1. Mengetahui prinsip kerja tubin gas pada aircraft. 

2. Mengetahui maintenance turbin gas pada aircraft. 

3. Mengetahui kinerja turbin gas pada aircraft. 

4. Mengetahui pengaruh maintenance turbin gas 

terhadap kinerja turbin gas pada aircraft. 

 

 

1.5 Manfaat Penelitian 

Adapun manfaat yang dapat diperoleh dari penulisan 

Tugas Akhir ini adalah:  

1. Menambah pengetahuan dan wawasan mengenai thurst 

power dalam bidang turbin gas pada aircarft.  

2. Sebagai bahan masukan bagi para pembaca khususnya 

mahasiswa Departemen Teknik Mesin Industri yang 

membahas masalah dan topik yang sama. 
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3. Dengan adanya penelitian ini diharapkan dapat 

digunakan sebagai referensi perhitungan dalam 

menentukan laik terbang dari segi perawatan aircraft 

engine oleh Skuadron Teknik 042. 

 

 

1.6 Sistematika Penulisan 

Adapun sistematika penulisan tugas akhir ini terdiri dari 5 

bab yaitu sebagai berikut : 

 

BAB I PENDAHULUAN 

Pada bab ini berisikan tentang latar belakang penulisan, 

rumusan masalah, batasan masalah, maksud dan tujuan, 

manfaat penelitian, dan sistematika penulisan. 

 

BAB II DASAR TEORI 

Bab ini berisi tentang teori-teori dari berbagai referensi 

yang kemudian digunakan sebagai dasar untuk melakukan 

perhitungan dan analisa perhitungan yang digunakan.  

 

BAB III METODOLOGI PENELITIAN 

Bab ini terdiri dari tahapan yang digunakan dalam 

melaksanakan penelitian dan penyusunan tugas akhir ini. 

 

BAB IV PERHITUNGAN DAN PEMBAHASAN 

Bab ini terdiri dari tahapan perhitungan performa turbin 

gas pada aircraft di Skuadron Teknik 042 sebelum dan 

sesudah maintenance serta analisa faktor – faktor yang 

mempengaruhinya. 

 

BAB V PENUTUP 
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Bab ini berisi kesimpulan dari hasil perhitungan, 

perbandingan dan pembahasan yang telah dilakukan dan 

saran untuk maintenance turbin gas aircraft serta untuk 

penelitian selanjutnya. 

 

LAMPIRAN 
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 (halaman ini sengaja dikosongkan) 
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BAB II 

DASAR TEORI 
 

 Dalam perkembangan senjata sebagai alutsista 

pertahanan negara, terciptanya pesawat terbang tempur untuk 

memilindungi daerah udara negara. Dalam hal ini TNI 

mempunyai Angkatan Udara (AU) ditugaskan untuk menjaga 

wilyah udara. Untuk menjaga kedaulatan udara dibutuhkan 

pesawat tempur yang mampu terbang cepat.  

 

2.1 TurbonFan Engine 

Sebagai power plant untuk membangkitkan  thrust besar, 

maka terciptanya turbonfan engine. Yang dikembangkan dari 

efisiensi propulsion jet engine. Dengan mengurangi kecepatan 

jet yang dioperasikan ke aliran subsonic. Berkurangnya 

kecepatan jet dari turbonfan dapat mengurangi tingkat 

kebisingan kepada daerah sekitar. Faktor penting dari turbofan 

ialah hasil putaranjet yang memiliki nilai ekonomis tinggi. 

Turbofan engine ini menggunakan siklus brayton. Dimana state 

1 ke 2 merupakan kerja kompressi di  compressor, state 2 ke 3 

merupakan energi panas yang ditambahkan dengan pressure 

konstan, state 3 ke 4 merupakan isentropic expansion yang 

merubah energi tekanan menjadi energi kinetik dan juga 

menghasilkan thrust dari exhaust. 

 

 

 

 

 

Gambar 2.1 T-s Diagram Bryaton Cycle (Elements Of 

Gas Turbine Propulsion) 
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Turbofan sendiri memiliki bagian utama bypas di 

compressor, combustion chamber, turbine, dan nozzle. 

Turbofan bekerja di dua daerah yang berbeda yaitu daerah Hot 

dan daerah Cold, dimana daerah Cold berasal dari compressi 

pada fan yang menghasilkan thrust yang besar, sedangkan 

daerah Hot dimana daerah core (gas generator) terjadinya heat 

transfer dari reaksi pembakaran di combustion chamber.  

 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.2 Turbofan Engine (Gas Turbine Theory) 

 

 

2.1.1 TurbonFan Civil 

Turbofan banyak dikenalin dengan adanya bypass rasio 

(B). Yang dimaksud dengan bypass rasio dimana perbandingan 

aliran udara yang masuk antara cold stream dan hot stream. 

Dimana B(Gas Turbine Theory) didapat dari 

𝐵 = 𝑚
𝑚𝑐

𝑚ℎ
 

Sehingga  

𝑚𝑐 =  
𝑚𝐵

𝐵 + 1
, 𝑚ℎ =  

𝑚

𝐵 + 1
dan 𝑚 = 𝑚𝑐 + 𝑚ℎ 
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Keterangan : 

m = massflow rate, kg/s 

𝑚𝑐 = massflow rate cold, kg/s 

𝑚ℎ = massflow rate hot, kg/s 

𝐵 = bypass rasio  

Untuk turbofan engine, di mana kedua aliran di 

ekspansi ke atmosfer menghasilkan Thrust di nozzle (Gas 

Turbine Theory), sebagai berikut: 

𝐹 = (𝑚𝑐𝐶𝑗𝑐 + 𝑚ℎ𝐶𝑗ℎ) − 𝑚𝐶𝑎 

Keterangan; 

F  = Thrust, N 

𝐶𝑗𝑐 = Velocity jet cold, m/s 

𝐶𝑗ℎ = Velocity jet hot, m/s 

𝐶𝑎 = Velocity jet ambient, m/s 

Dalam design turbofan memiliki perhitungan yang 

sama dengan turbojet. Hanya memiliki perbedaan sebagai 

berikut: 

 overall pressure rasio dan turbine inlet temperature 

(TIT) ditentukan terlebih dahulu, tetapi perlu juga 

menentukan bypass rasio (B) dan fan pressure rasio 

(FPR). 

 Dari kondisi inlet dan FPR, tekanan dan temperature 

dari aliran keluar fan dan masuk bypass duct dapat 

dihitung. Laju aliran massa turun di bypass duct dapat 

ditentukan dari total aliran massa dan bypass rasio. 

Cold stream dapat kita hitung sama seperti jet engine, 

udara sebagai fluida kerja. Perlu juga check aliran di fan 
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nozzle choked atau unchoked, jika choked bisa dihitung 

thrustnya. 

 Dalam konfigurasi twin spool turbofan, fan diputar oleh 

LP turbin. Perhitungan high compressor dan turbin 

sama seperti turbojet, dan kondisi masuk LP turbin 

didapatkan. Mengingat kinerja yang dibutuhkan LP 

rotor (Gas Turbine Theory). 

𝑚𝑐𝑝𝑎𝛥𝑇012 = (𝜂𝑚𝑚ℎ𝑐𝑝𝑔𝛥𝑇056) 

Dan karenanya 

𝛥𝑇056 =
𝑚

𝑚ℎ
𝑥

𝑐𝑝𝑎

𝜂𝑚𝑐𝑝𝑔
𝑥𝛥𝑇012 = (𝐵 + 1)𝑥

𝑐𝑝𝑎

𝜂𝑚𝑐𝑝𝑔
𝑥𝛥𝑇012 

 Keterangan; 

 𝑐𝑝𝑎 = spesific heat constant pressure atm,KJ/kg K  

 𝛥𝑇012 = delta temperature stagnasi state 1dan 2, K C 

 𝜂𝑚 = efisiensi mechanical  

 𝑐𝑝𝑔 = spesific heat at constant pressure gas,KJ/kg K 

 𝛥𝑇056 = delta temperature stagnasi state 1dan 2, K C 

  

Jika nilai B diantara 0,3 sampai 8 atau lebih, dan itu 

merupakan effect dari penurunan temperature dan 

kebutuhan pressure rasio dari LP turbin. Diketahuinya T05, 

ηt, dan ΔT056, maka pressure rasio LP turbin didapat dan 

kondisi masuk hot stream nozzle didapat. Sehingga 

perhitungan dari hot stream thrust didapat. 

 Jika dua stream bercampur perlu dicari kondisi setelah 

percampuran dengan enthalpy dan momentum balance. 
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2.1.2 Military turbofan 

Engine military turbofan memiliki siklus yang sama 

dengan turbofan civil yaitu bryaton cylce. Akan tetapi yang 

membedakan antara military dan civil adanya reheat ketika 

stream keluar dari turbin. Reheat ini merupakaan adanya 

penambahan panas yang dihasilkan dari pembakaran di jet pipe. 

Pembakaran ini mengahasilkan panas dan pressure. Hasil 

pembakaran ini langsung dibuang ke atmosfer. Sehingga 

memiliki Thrust yang lebih besar dengan reheat. Reheat yang 

sering digunakan dalam military turbofan ialah afterburning. 

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.3 T-s Diagram Military Turbofan With 

Afterburning (Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 

2.1.3 Komponen military turbofan engine 

Dalam turbofan engine memiliki komponen-komponen 

utama. Yang digunakan untuk mencapai spesific thrust yang 

besar. Komponen-kompone ini menunjukan performa dari 

turbofan engine. 
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2.1.3.1 Inlet  

Bagian dari engine yang paling depan, bertujuan untuk 

mengurangi kecepatan udara, supaya sesuai dengan 

compressor. Pengurangan kecepatan udara mengakibatkan 

kenaikan tekanan. Dalam pendesignan dari inlet 

mempertimbangkan efiseinsi proses compressi, gaya hambat 

dari luar, dan mass flow udara yang masuk inlet. Inlet memiliki 

dua jenis, ialah subconic dan supersonic. Dengan menggunakan 

kecepatan suara untuk menentukan jenis yang mana, udara 

cenderung  lebih dikompresi, dan Mach number 1. Biasanyadi 

inlet akan terjadi shock wave. Jika aliran masuk subsonicn akan 

tidak terjadi shock wave dan efisein, sedangkan aliran 

supersonic terjadi shock wave. Shock wave dan compressibility 

udara memperngaruhi dalam desain inlet. 

 Subsonic inlet, dapat menggunakan divergen duct. Yang 

memiliki Mach number lebih dari 1, menyebabkan shock 

wave terjadi di inlet  dan compressi tidak efisien. 

Dirvergen duct beroperasi paling baik terhadap kecepatan, 

tetapi menurunkan efisien dari compressi dan menaikan 

gaya hambat luar. 

 
Gambar 2.4 Subsonic Inlet (Elements Of Gas Turbine 

Propulsion) 

 

Terdapat beberapa kecepatan yang terjadi di divergen 

duct yaitu low speed, design, high speed. Kecepatan 

rendah dan tinggi dari divergen duct subsonic inlet. 
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Gambar 2.5 Subsonic Inlet Flow Patterns (Elements Of 

Gas Turbine Propulsion) 

 

 Supersonic inlet, ketika shock wave akan terjadi di 

supersonic flow. Supersonic inlet didesign untuk menaikan 

efisien dari compresi dengan meminimalkan berat. Jika 

kecepatan dirubah dari supersonic ke subsonic dengan satu 

normal shok wave, efisien compresi relative tidak efisien. 

Jika beberapa shock wave digunakan miring, efisien 

compresi akan lebih efisien. Ada dua type dari supersonic 

inlet ialah ramp (two dimensial wedge) dan centerbody 

(three dimensila spike). 

 

Gambar 2.6 Supersonic Inlet (Elements Of Gas Turbine 

Propulsion) 

 

 

2.1.3.2 Fan  

Merupakan bagian dari compressor yang memiliki satu 

sampai tiga stage. Dimana disebut low pressure compressor. 
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hasil dari fan ini dibagi menjadi dua yaitu aliran hot dan aliran 

cold. Aliran hot menuju core dan aliran cold menuju bypass.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.7 Fan (Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220.) 

 

 

2.1.3.3 Compressor  

Fungsi compressor unutk menaikan pressure yang 

masuk ke combustion chamber sehingga power yang 

dihasilkandari pembakaran lebih efisien. Dengan menaikan 

pressure  udara  maka volume berkurang, dengan demikian 

pemcapuran fuel/ air terjadi dengan volume kecil. 

 Axial compressor, aliran udara yang melalui axial 

compressor searah axial dari compressor. compressor 

ini terdiri dari rotor dan stator dengan seporos/ 

concentric dari sumbu putar. Satu rotor dan satu stator 

dimanakan satu stage. Kerja dari axial compressor 

dengan mengecilkan dimensi area yang dilalui aliran 

udara. Dengan mengecilkan dimensi area maka 

menaikan dencity. Axial compressor satu stage 

biasanya memiliki rasio pressure 1,1:1 sampai 1,2:1 



15 

 

sedangkan axial compressor  multistage menghasilkan 

rasio pressure  12:1. 

 
Gambar 2.8 Multistage Axial Compressor (Elements 

Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 

2.1.3.4 Combustion chamber 

Fungsi dari combustion chamber untuk pencampuran 

dari fuel dan udara selanjutnya  dibakar dan menyalurkan ke 

turbin dengan temperature yang sama. Temperature yang 

dihasilkan dari pembakaran tidak boleh melebihi dari 

temparature turbin. Aliran udara yang masuk combustion 

chamber dibagi dua, yang pertama untuk pembakaran dan yang 

kedua untuk pendinginan di dinding-dinding combustion 

chamber. Rasio campuran  dari fuel/udara divariasikan dari 30 

sampai 60 udara dan 1 fuel dari beratnya. Rata-rata engine baru 

didesign dengan rasio fuel/udara 40:1. 

 

Gambar2.9 Straight-through Flow Combustor 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 
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 Di combustion chamber memiliki beberapa tipe 

berikut ini tipe tipe dari combustion chamber; 

 Can, teridiri dari beberapa casing tabung yang disusun 

melingkar  

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.10 Combustion Chamber Tipe Can 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 Annular, terdiri dari tabung besar  

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.11 Combustion Camber Tipe Annular 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 Can annular, combustion chamber yang gabungan dari 

can dan annular. 

 

 

 

Gambar 2.12 Combustion Chamber Tipe Can Annular 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 
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2.1.3.5 Turbine  

Fungsi dari turbine mengubah energi kinetic menjadi 

gerak berupa putaran potos unutk menggerakan compressor dan 

accessories yang berasal dari combustion chamber. Hampir tiga 

per empat energi yang dihasilkan combustion unutk 

memutarkan compressor,  axial flow turbine memiliki rotor dan 

stator yang seporos/ concetric.  

 

Gambar 2.13 Axial Flow Turbine Components 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

Ada dua tipe dari axial turbine yaitu impluse turbine 

dan reaction turbine. 

 Impluse turbine, perubahan dari kecepatan relative 

rotor dengan kecepatan realtive inlet rotor tetapi tidak 

merubah pressure antara inlet rotor dan keluar rotor. 

Stator dari impluse turbine menaikan kecepatan dan 

mengurai pressure gas hasil pembakaran. 

 
Gambar 2.14 Impluse Turbine (Elements Of Gas 

Turbine Propulsion) 
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 Reaction turbine, kecepatan realtive rotor naik dan 

pressure menurun antara rotor blade. Stator mengubah 

aliran. 

 
Gambar2.15 Reaction Turbine(Elements Of Gas 

Turbine Propulsion) 

Banyak jet engine yang memadukan dua type axial 

turbine tersebut. Dalam mendesign turbine miliki beberapa hal 

yaitu rpm shaft, gas flow rate, temperature inlet dan outlet, 

pressure inlet dan outlet, kecepatan exhaust dan keluaran power 

yang dibutuhkan. 

 

 

2.1.3.6 Nozzle  

Tujuan dari exhaust menaikan kecepatan sebelum 

keluar dari nozzle yang berasal dari turbine. Untuk 

menghasilkan kecepataan keluar nozzle yang tinggi maka harus 

menurunkan pressure. Expasion proses di atur Rasio pressure 

yang melewati nozzle, dan pressure keluar sama dengan 

pressure sekitar (atm) maka thrust akan maksimum. Ada dua 

tipe dari nozzle yaitu convergent nozzle dan convergent 

dirvergent nozzle. 

 Convergent nozzle, simple duct nozzle. Ketika rasio 

pressure nozzle (pressure keluar turbine ke pressure 

keluar nozzle) dibawah 2, maka digunakan convergent 
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nozzle. Dan biasanya digunakan low thrust engine 

untuk pesawat subsonic. 

 

 
Gambar 2.16 Convergent Nozzle (Elements Of Gas 

Turbine Propulsion) 

 

 Convergent-dirvergent nozzle, terdiri dari convergent 

duct dan divergent duct, dimana dimensi area terkecil 

bernama throat. Banyak convergent-divergent 

digunkan untuk pesawat supersonic, yang kontruskinya 

rumit. Dengan penggabungan variabel area dan 

aerodynamika. Hanya throat dan keluar nozzle area 

yang diatur menggunakan mekanical. Convergent-

divergnet nozzle mengunakan rasio pressure yang 

tinggi, unutk menghasilkan spesific thrust yang tinggi. 

Jika engine menggunakan afterburner, throat dan 

keluar nozzle divariasikan sesuai kondisi aliran yang 

berbeda dan menghasilkan thrust maksimum. 
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Gambar 2.17 Convergent-divergent Nozzle (Elements 

Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 

2.1.4 Konfigurasi Turbon Fan  

Parameter yang mempengaruhi sangat besar dalam siklus 

turbofan besar adalah efek mechanical design pada engine dari 

permasalahan turbojet. Oleh karena ini  bypass rasio 

divariasikan di komponen diameter, rpm, dan konfigurasi low 

dan high bypass rasio engine benar benar berbeda. Ada empat 

konfigurasi yang digunakan untuk memperoleh bypass rasio 

dan overall pressure rasio yang besar. 

 

 

2.1.4.1 Two spool 

Dari konfigurasi ini memiliki stage LP rotor besar, 

menyebabkan pressure rasio kecil karena kecepatan dari low 

blade rendah. Biasanya disebut “booster stages”. 

Gambar 2.18 Two Sspool (Elements Of Gas Turbine 

Propulsion) 
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2.1.4.2 Twin spool  

Konfigurasi ini lebih attrative, tetapi membutuhkan 

pressure rasio sangat besar dari HP compressor, yang 

menyebabkan ketidakstabilan dari bagian 1,2. 

 

Gambar 2.19 Twin Spool (Elements Of Gas Turbine 

Propulsion) 

 

 

2.1.4.3 Three spool 

Konfigurasi ini banyak hal yang menarik, dengan 

pressure rasio yang sederhana ditiap compressor. Semua bagian 

digunakan untuk turbofan yang besar. 

 

Gambar 2.20 Three Spool (Elements Of Gas Turbine 

Propulsion) 
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2.1.4.4 Two spool geared fan 

Konfigurasi ini memungkinkan untuk engine yang 

kecil, dan ini dikembangkan berdasarkan pada turboprop. 

Power minimum yang dibutuhkan untuk turbin fan besar diatas 

60MW dan design untuk gearbox yang ringan dari engine 

sangat susah. 

 

Gambar 2.21 Two Spool Geared Fan (Elements Of Gas 

Turbine Propulsion) 

 

 

2.1.5 Mixing of Hot and Cold streams 

Percampuran dari hot dan cold stream sangat 

diperlukan untuk turbofan, ketikan meningkatkan thrust 

maksimum pada saat afterburning, untuk mengurangi 

kebutuhan pemanasan ulang dalam combustion system. Dalam 

percampuran pengaplikasikan di transport subsonic 

menguntungkan, menghasilkan keuntungan kecil tapi 

signifikan dalam SFC. Dalam perhitungan dengan 

menggunakan constant area duct, tidak ada losses, dan asumsi 

adiabatic flow. 
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Gambar 2.22 Mixing Hot and Cold Streams 

(Gas Turbine Theory) 

 

Dengan enthalpy balance, notasi m untuk properties 

dari mixed stream, yang bersumber dari buku Gas Turbine 

Theory. 

𝑚𝑐𝑐𝑝𝑐𝛥𝑇02 + 𝑚ℎ𝑐𝑝ℎ𝛥𝑇06 = 𝑚𝑐𝑝𝑚𝛥𝑇07 

 

Dimana m = mc + mh 

 

Dengan persamaan hubungan propertis mixture dari 

didapat,yang bersumber dari buku Gas Turbine Theory. 

 

𝑐𝑝𝑚 =
𝑚𝑐𝑐𝑝𝑐 + 𝑚ℎ𝑐𝑝ℎ

(𝑚𝑐 + 𝑚ℎ)
 

 

𝑅𝑚 =
𝑚𝑐𝑅𝑐 + 𝑚ℎ𝑅ℎ

(𝑚𝑐 + 𝑚ℎ)
 

 

(
𝛾

𝛾 − 1
)

𝑚

=
𝑅𝑚

𝑐𝑝𝑚
 

 

Dari momentum balance, 

(𝑚𝑐𝐶𝑐 + 𝑃2𝐴2) + (𝑚ℎ𝐶ℎ + 𝑃6𝐴6) = 𝑚𝐶7 + 𝑃7𝐴7 
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Keterangan; 

𝑐𝑝𝑐 = spesific heat constant pressure cold,KJ/kg K 

 𝑐𝑝ℎ = spesific heat constant pressure hot,KJ/kg K 

 𝑐𝑝𝑚 = spesific heat constant pressure mix,KJ/kg K 

 𝑅𝑐 = gas konstan cold, KJ/kg K 

 𝑅ℎ = gas konstan hot, KJ/kg K 

 𝛾 = specific heat rasio  

 𝐶𝑐 = velocity cold, m/s 

 𝑃2 = pressure statis state 2, bar psi 

 𝐴2 = area state 2, m2 

 𝑃6 = pressure statis state 6, bar psi 

 𝐴6 = area state 6, m2 

 𝐶7 = velocity state 7, m/s 

 𝑃7 = pressure statis state 27, bar psi 

 𝐴7 = area state 7, m2 

 

Jika tidak ada putaran angin (aliran turboline) pada area 

jet downstream section A, pressure static dari luas penampang 

duct sama ,jadi  𝑃2 = 𝑃6yang bersumber dari buku Gas Turbine 

Theory. 

Dari kontinuitas 

𝑚 = 𝜌7 𝐶7 𝐴7 

Keterangan; 

𝜌7  = dencity state, kg/m3 

 

Pressure setelah percampuran, 𝑃07digunakan unutk 

perhtiungan siklus, karena pressure stagnasi masuk ke nozzle. 

Ketika udah diketahui, perhitungan thrust sama dengan turbojet. 

Perhitungan 𝑃07simple jika Mach numbers di cold dan hot 

stream diketahui. Mach number di hot strean tetap dari design 
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turbin, dan 𝑀6 bernilai 0,5 keatas. 𝑀6 diketahui P statis dan P 

dan T stagnasi. Lalu perhitungan dilanjutkan 

 Dikethaui 𝑀6,𝑇06,dan 𝑃06, dapat dicari𝑃6 dan 𝐶ℎ, 𝑃6 dan 

𝑇6dapat menentukan 𝜌6, karena 𝐴6 dari kontinuitas. 

Didapat (𝑚ℎ𝐶ℎ + 𝑃6𝐴6). 

 Dengan𝑃2 =𝑃6, 𝑃2/𝑃02 kita dapat nilai 𝑀2. Dengan 𝑀2, 

𝑃02dan 𝑇02diketahui kita bisa mencari 𝐶𝑐 dan 𝐴2, jadi 

kita ketahui (𝑚𝑐𝐶𝑐 + 𝑃2𝐴2). 

 𝐴7 = 𝐴6 + ′𝐴2dan 𝑚 = 𝜌7 𝐶7 𝐴7 =
𝑃7

(𝑅𝑚𝑇7)
𝐶7 𝐴7 

 𝑇07diketahui dari entalphy balance, tetapi 𝑃7 maupun 𝑃07 

tidak dikethaui, kita memberikan nilai 𝑀7, dan cari 𝑇7 

dan 𝐶7 , dari kontuinitas kita didapat 𝑃7. 

 Sekarang kita perlu check nilai dari 𝑚𝐶7 + 𝑃7𝐴7 sama 

dengan nilai dari momentum balance. 

 Lalu iterasi 𝑀7 sampai 𝑃7 di ketahui. 

 𝑃07 dikethaui dari 𝑃7,𝑀7. 

Pressure keluaran dari 𝑃02 lebih besar dari 𝑃06losse dari 

permcampuran sangat minimal. Biasanya p02/p06 bernilai 

1,05-1,07. Dalam prakteknya perubahan kecil dari parameter 

menyebabkan perubahan rasio𝑃02/𝑃06secara signifikan dan 

meniadakan dari keuntungan pecampuran. Tidak ada dasaran 

yang kuta untuk menggunakan mixing atau tidak juga 

diperngaruhi instalasi dan berat engine, sebagai indikasi 

terjadinya pressure drop. 

Turbofan yang diperuntukan untuk pesawat tempur 

menggunkan exhaust campuran, dan biasanya memiliki low 

bypass rasio 0,3 sampai 0,5, dan konfigurasi menyerupai 

dengan jet engine dari pada engine pesawat komersil yang 

bypass rasio besar. Pesawat tempur membuthkan afterburning 

saat take off maupun bertempur, dan bypass dan core flow dari 

engine bercampur sebelum afterburner. Memperhatikan itu 
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keluar fan dan keluar turbin pressure harus  mendekati sama, 

sehingga fan pressure rasio (FPR) dan engine pressure rasio 

(EPR) hampir sama. Dulu thrust yang dihasilkan berkaitan 

langsung dengan egine pressure rasio (EPR) sedangkan engine 

low bypass military biasanya ditentukan oleh fan pressure rasio 

(FPR). Modern military engine biasanya menggunakan tiga 

stage fan dengan pressure rasio 3,5 sampai 4,0. 

 

 

2.1.6 Thrust Augmentation 

Untuk menghasilkan thrust engine yang diatas dari 

design semula ada beberapa cara alternative. Dengan menaikan 

turbine inlet temperature, akan menaikan spesific thrust dan dari 

thrust didapat ukuran engine. Selain itu dengan menaikan 

massflow masuk ke engine tanpa mengubah silkus parameter. 

Kedua metode ini sama sama mengebuah design lama dan 

memungkinkan meningkatkan thrust. 

Frekuensi dalam membutuhkan peningkatan thrust 

seperti take off, acceleration dari subsonic ke supersonic, atau 

untuk manuver dalam pertempuran udara. Disitulah kondisi 

yang membutuhkan thrust augmentation. Metode  Thrust 

augmentation  yang banyak digunkan yaitu metode liquid 

injection dan afterburning (reheat). 

Liquid injction peran utama meningkatkan take off 

thrust. karena liquid sangat berpengaruh terhadap berat tetapi 

jika liquid injection digunakan selama take off maka tidak 

banyak pengaruhanya terhadap berat. Penyemportan air di 

compressor inlet menyebabakan terjadinya evaporasi air, hasil 

extrasi ini menurunkan temperature compressor inlet. Efek dari 

itu akan menaikan thrust turbojet, karen menaikan pressure 

rasio dan mass flow meningkatkan rpm dari compressor. Dalam 

prateknya air dicampur methanol, methanol mempunyai nilai 
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freezing lebih rendah dari air dan ketika injection akan terbakar 

di combustion chamber. Hasilnya “blockage” compressor akan 

memiliki pressure rasio tinggi yang menyebakan peningkatan 

dari thrust.  

Afterburning, merupakan pembakaran tambahan 

dengan menambahkan fuel di jet pipe. Dari proses ini tidak ada 

putaran yang meningkat akan tetapi tempuratur yang dihasilkan 

lebih besar dari inlet tubine. Dari Pembakaran secara 

stoichiometric menghasil maksimum thrust augmentation dan 

temperature mungkin diatas 2000 K. Seperti turbojet dengan 

afterburner dibawah ini: 

 

 

 

 

 

Gambar2.23 T-s Diagram Turbojet Dengan Afterburner(Gas 

Turbine Theory) 

 

Dari T-s diagram turbojet dengan afterburner jelas fuel 

flow yang dibutuhkan meningkat jelas temperature relative naik 

di combustion chamber dan afterburner, dan menaikan spesific 

fuel comsaptition (SFC). diasumsikan ckoked convergen nozzle, 

kecepaan jet sesuai dengan kecepatan sonic yang 

menghasilakan temperature nozzle sesuai 𝑇5 atau 𝑇7 tergantung 

dengan afterburner atau tidak. Kecepatan bisa didapat 

(γR𝑇𝑐 )
1/2, dengan 𝑇𝑐  didapat dari 𝑇06/𝑇𝑐 =  (γ+1)/2 atau 

𝑇04/𝑇𝑐  = (γ+1)/2. Jika mengikuti perbandingan kecepatan jet 

√𝑇0 di inlet sampai nozzle, dan relative momentum gross turbo 

jet engine, akan meningkatkan rasio √𝑇06/𝑇04.  
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Sebanding pas untuk engine dengan afterburner 

diagbungkan dengan variable dari nozzle karena besarnya 

dencity sebanding dengan kenaikan dari temperature yang 

besar. Normalnya afterburner di operasikan saat engine 

memiliki putaran penuh tetapi thrust maksimum belum tercapai 

sesuai design. Afterburner di design saat putaran yang sama, 

dan aliran yang melewati nozzle sama akan tetapi mengurangi 

dencity. Hal ini bisa didapat jika menggunkan variable area, 

pressure thrust akan meningkat jika diperbesar area nozzle. 

Pressure losses dipengaruhi oleh friksi dari fluid dan 

momentum yang dihasilkan dari penambahan panas. Di dalam 

combustion chamber menghasilakan banyak friksi akan tetapi 

perubahan momnetum dari afteburner losses jauh lebih penting. 

Peningkatan temperature bisa dicari dengan temperature keluar 

dari turbin dan fuel/gas rasio di afterburner. Pressure losses 

didapat dari temperature rasio di afterburner dan mach number 

saat masuk afterburner. Jika mach number terlalu tinggi, 

temperature yang dilepaskan menghasilkan mach number di 

downstream mencapai 1 dan memiliki batas panas yang dilepas. 

Fenomena ini disebut thermal choking. Dibawah ini 

ditampilkan perbandingan antara pressure losses dan perubahan 

momentum. 

 

 

 

 

Gambar 2.24 Momentum Versus Rasio Temperature 

Afterburner(Gas Turbine Theory) 
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2.2 Local isentropic stagnasi properties 

Sebagai dasaran menentukan (P,T,ρ,u,h,s,V) dalam 

keadaan compressible, yang mengalir kita harus tahu 

perubahannya. Sebagai referensi kondisi titik ke titik. Keadaan 

stagnasi meruapak keadaan dimana V=0, sehingga bisa 

diketahui nilai 𝑇0, 𝑃0, 𝜌0, 𝑢0 , ℎ0, 𝑠0.Dalam proses isentripis 

tidak terjadi gesekan, tidak ada panas keluar maupun masuk. 

Local dikarenakan tiap kondisi memiliki perbedaan properties, 

sehinggan nilai dititik 1 beda dengan nilai titik 2. Proses ini 

disebut local insetropic stagnasi properties. Jika isentropic 

𝑠01 =  𝑠1dan 𝑠02 =  𝑠2, yang sebenarnya tidak sama. 𝑠1 =

 𝑠2 =  𝑠01 =  𝑠02 sehingga dianggap sama ketika stagnasi. Jika 

tidak isentropic diganti dengan local unutk menentukan 

kondisinya tiap titik. Isentropic stagnasi ketika aliran 

incompresssible flow seperti hukum bernauli yang bersumber 

Introduction To Fluid Mechanic; 

𝑃

𝜌

𝑉

2
+ 𝑔. 𝑧 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡 

Keterangan;  

g = gravitasi, m/s2 

z = elevation, m 
 

Dengan keadaan steady state, incompressble flow, tidak 

ada friksi, dan alirannya laminer. Persamaan diatas akan valid 

jika tidak ada heat transfer, adiabatic reversible. Sedangkan 

untuk compressible flow yang bersumber Introduction To Fluid 

Mechanic; 

𝑃0 = 𝑃 +
1

2
𝜌. 𝑉2 

Keterangan; 

𝑃0 = pressure stagnasi, bar psi 
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Gambar 2.25 local Isentropic Stagnasi Properties 

(Introduction To Fluid Mechanic.) 

 

 

2.2.1 Local isentropic stagnation properties unutk aliran 

gas ideal 

Untuk compressible flow kita memperoleh isnetropic 

stagnasi menggunakan mass convesrtion (continuity) dan 

momentum balance dengan diffeerensial control volume yang 

bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

 Persamaan Continuity  

Persamaan yang bersumber Introduction To Fluid 

Mechanic; 

 

 

 

 

Dengan asumsi:  steady state, dan aliran sama disetiap 

section yang bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

Sehingga 

(−𝜌𝑉𝑥 𝐴)(𝜌 + 𝑑𝜌)(𝑉𝑥 + 𝑑𝑉𝑥 )(𝐴 + 𝑑𝐴) = 0 

Atau 

𝜌𝑉𝑥 𝐴 = (𝜌 + 𝑑𝜌)(𝑉𝑥 + 𝑑𝑉𝑥 )(𝐴 + 𝑑𝐴) 
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 Persamaan momentum 

Persamaan yang bersumber Introduction To Fluid 

Mechanic; 

 

 
 

Asumsi: 𝐹𝐵𝑥 = 0, tidakada gesekan  

 

 

 

 

 

 

Gambar2.26 Compressible Flow In An Infinitesimal 

Strean Tube (Introduction To Fluid Mechanic.) 

 

Permukaan yang mengasilkan gaya sangat kecil dengan 

menggunkan control volume yang bersumber Introduction 

To Fluid Mechanic; 

 

𝐹𝑆𝑥 = 𝑑𝑅𝑥 + 𝑃𝐴 − (𝑃 + 𝑑𝑃)(𝐴 + 𝑑𝐴) 

 

Gaya dari 𝑑𝑅𝑥  diaplikasikan seperti gambar diatas, 

dimanapressure rata-rata p + dp/2 dan area yang searah 

sumbu x dA yang bersumber Introduction To Fluid 

Mechanic; 

𝐹𝑆𝑥 = (𝑃 +
𝑑𝑃

2
) 𝑑𝐴 + 𝑃𝐴 − (𝑃 + 𝑑𝑃)(𝐴 + 𝑑𝐴) 
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Atau  

 
 

Subsitusi hasil dari persamaan momentum, 

−𝑑𝑝𝐴 = 𝑉𝑥 {−𝜌𝑉𝑥 𝐴} + (𝑉𝑥 + 𝑑𝑉𝑥 ) 

{(𝜌 + 𝑑𝜌)(𝑉𝑥 + 𝑑𝑉𝑥 )(𝐴 + 𝑑𝐴)} 

 Disederhanakan 

−𝑑𝑝. 𝐴 = (−𝑉𝑥 + 𝑉𝑥 + 𝑑𝑉𝑥 )(𝜌𝑉𝑥 𝐴) 

 Dan  

𝑑𝑝 = −𝜌𝑉𝑥 𝑑𝑉𝑥 = −𝜌. 𝑑 (
𝑉𝑥

2

2
) 

 Atau  

𝑑𝑝

𝜌
+ 𝑑 (

𝑉𝑥
2

2
) = 0   

Sebelum mehubungkan antara awal dan akhir stagnasi, 

kita harus mengetahui nilai dari pressure p dan density ρ. 

Ketika penurunan kecepatan terjadi proses isentropic. 

Maka nilai p danρunutk gas ideal sebagai berikut yang 

bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

𝑝

𝜌𝑘
= 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡 

Keterangan; 

P  = pressure, bar psi 
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k  = spesific heat rasio 

𝜌 = dencity, kg/m3 

 

Melalui persama ini kecepatan sama, 𝑉𝑥 . Maka bisa 

diturunkan yang bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

Dari p/𝜌𝑘 = constant = C 

𝑝 = 𝐶𝜌𝑘   𝑑𝑎𝑛  𝜌 = 𝜌1/𝑘𝐶−1/𝑘 

Sehingga, 

−𝑑 (
𝑉2

2
) =

𝑑𝑝

𝜌
= 𝜌−1/𝑘𝐶1/𝑘𝑑𝑝   

Keterangan; 

P  = pressure, bar psi 

k  = spesific heat rasio 

𝜌 = dencity, kg/m3 

V = velocity, m/s 

 

Kita bisa hubungkan antara awal state dan stagnasi state 

yang bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

 

Menjadi, 

 

Sejak 𝐶−1/𝑘 =  𝜌1/𝑘/ρ 
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Ketika mendapatkan pressure stagnasi, kita bisa menulis 

ulang yang bersumber Introduction To Fluid Mechanic; 

 

Dan 

 

Untuk gas ideal, p = ρRT dan karenanya 

 

Juga, untuk gas ideal kecepatan suara c = √kRT 

 

 

Keterangan; 

k  = spesific heat rasio 

R = gas konstan 

c = kecepaatan sonic, m/s 

M = Mach number 
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Dari persamaan diatas kita bisa mengtahui local 

isentropic stagnation pressure jika pressure stastis dan Mach 

number diketahui. 

Kira bisa mendapatkan isentropic stagnasi properties 

dengan mengunakan yang bersumber Introduction To Fluid 

Mechanic; 

𝑝

𝜌𝑘
= 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡 

Antara kondisi terakhir. Didapat  

 

Untuk gas ideal, maka 

 

Dari persamaan diatas kita bisa mencari nilai local 

isentropic stagnation untuk gas ideal yang bersumber 

Introduction To Fluid Mechanic; 

 

𝑇0 

𝑇
= 1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2 

𝜌0 

𝜌
= [1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2]

1
𝑘−1
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2.3 Military turbofan 

Dalam mencapai thrust yang maksimum  dengan spesific 

fuel comsaption (SFC) yang rendah dan tingkat kebisingan yang 

rendah muncullah turbofan. Maupun sipil dan military 

membutuhkan hal tersebut. Akan tetapi untuk mencapai thrust 

maksimum dari design, pesawat terbang military diperlukan 

reheat. Hal ini yang membedakan dari civil dan military. 

Dengan dua aliran dari core dan bypaas rasio dicampur terus 

dilakukan reheat di afterburner, lalu dikontrol oleh variable 

area nozzle untuk menghasilkan trhrust maksimum. T-s digran 

dari siklus ideal mixed floew turbofan with afterburner, 

Gambar 2.27 T-s Diagram Turbofan Dengan Afterburner 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

 

Dalam modern pesawat tempur menggunakn engine type 

ini karena menghasilkan spesific thrust yang besara dengan 

afterburner hidup dan spesific fuel consumption (SFC) lebih 

rendah dari turbojet dengan afterburner mati. Dengan satu inlet 

dan exhasut dari engine, thrust siklus ideal engine yang berasal 

dari (Elements Of Gas Turbine Propulsion). 
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𝐹

ṁ0
=

𝐴0

𝑔𝐶
(

𝑉9

𝑎0
− 𝑀0) 

 Keterangan; 

 𝑔𝐶 = konstanta 

  

Analisa dari engine jenis ini menggunakan total pressure 

dan total temperature rasio di daerah campuran yang berasal 

dari (Elements Of Gas Turbine Propulsion). 

𝜏𝑀 =
𝑇𝑡6𝐴

𝑇𝑡6
     𝑑𝑎𝑛      𝜋𝑀 =

𝑃𝑡6𝐴

𝑃𝑡6
 

 Keterangan;  

 𝜏𝑀 = rasio temperature mixture 

  𝜋𝑀 = rasio pressure mixture 

  

Aliran yang melaui bypass station 13 dan 16 bersifat 

reversible dan adiabatic. Bypass stream masuk daerah 

campuran station 16 sama dengan nilai properties di station 13, 

dengan energy balance campuran bisa ditentukan yang berasal 

dari (Elements Of Gas Turbine Propulsion). 

ṁ0𝑐𝑝𝑇𝑡6 + ṁ6𝑐𝑝𝑇𝑡16 = ṁ6𝐴𝑐𝑝𝑇𝑡6𝐴 

 

atau 

𝑇𝑡6 + 𝛼𝑇𝑡13 = (1 + 𝛼)𝑇𝑡6𝐴 

sejak 𝑇𝑡6 = 𝑇𝑡5sehingga 

𝜏𝑀 =
1 + 𝛼𝑇𝑡13/𝑇𝑡5

1 +  𝛼
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persamaan ini dapat ditulis persamaan engine τ’s dan 

bypass rasio α 

𝜏𝑀 =
1

1 +  α
(1 +  α

𝜏𝑟𝜏𝑓

𝜏𝜆𝜏𝑡
) 

 Keterangan; 

 𝜏𝑡 = rasio temperature turbine 

 𝜏𝜆 = rasio temperature mixture 

 𝜏𝑟 = rasio temperature ram 

 𝜏𝑓 = rasio temperature fan 

 𝛼 = fuel/ rasio 

 

Dengan fluida dynamic nilai statis pressure di station 6 dan 

16 sama. Biasanya dalam mendesign dari campuran dari dua 

masukan aliran memiliki mach number hampir sama. Unutk 

siklus ideal pressur total dari dua aliran sama, atau 

𝑃𝑡6 = 𝑃𝑡16 

Rasio pressure total dari pemcampuran diasumsikan 

turbofan engine ideal menjadi 1, atau 

 𝜋𝑀 =
𝑃𝑡6𝐴

𝑃𝑡6
=  1 

Sama pressure total di station 6 dan 16 memrlukan rasio 

pressure total station 3 dan 13, sama station 3 dan 6. Rasio 

pressure total pada burner menjadi 1, sehingga 

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
=

𝑃𝑡3/𝑃𝑡2

𝑃𝑡13/𝑃𝑡2
=

 𝜋𝑐

 𝜋𝑓
=

𝑃𝑡3

𝑃𝑡5
=

𝑃𝑡4

𝑃𝑡5
=

1

𝜋𝑡
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Dari T-s diagram station 13,16,6,6A, dan 9 mempunyai 

presure total yang sama. Ketika afterburner menyala, terjadi 

proses isnetropic antara state t9 dan 9 sebagai aliran yang keluar 

dari exhaust nozzle. Ketika afterburner mati, aliran yang masuk 

exhaust nozzle sama keadaan t6A dan keluar 9’. 

Ketikan kompresi dan expansi terjadi proses insetropic, 

maka 

1

𝜏𝑡
=

𝜏𝑐

𝜏𝑓
 

Analisa siklus 

Power yang dihasilkan dari turbine, fan dan compressor 

dikembangkan dan mempunyai hhubungan dengan rasio 

pressur total yang melewati komponen tersebut: 

𝜏𝑡 = 1 −
𝜏𝑟

𝜏𝜆
[𝜏𝑐 − 1 + α(𝜏𝑓 − 1)] 

Untuk mengatahui nilai dari𝜏𝑟, 𝜏𝜆 dan 𝜏𝑐, nilai 𝜏𝑓 didapat 

dari persamaan sebelumnya. Dari dua persamaan ini kita bisa 

mengetahui nilai bypass rasio α dari variable lain dan rasio 

temperature total dari fan. 

𝜏𝑓

𝜏𝑐
= 1 −

𝜏𝑟

𝜏𝜆
[𝜏𝑐 − 1 + α(𝜏𝑓 − 1)] 

Atau  

𝜏𝑓 = 𝜏𝑐 −
𝜏𝑟. 𝜏𝑐

𝜏𝜆
[𝜏𝑐 − 1 + α(𝜏𝑓 − 1)] 

Kasus 1, rasio fan pressure  𝜋𝑓ditentukan, bypass rasio α bisa 

dikethaui dari persamaan 



40 

 

α =
𝜏𝜆(𝜏𝑐 − 𝜏𝑓)

𝜏𝑟𝜏𝑐(𝜏𝑓 − 1)
−

𝜏𝑐

𝜏𝑓
 

kasus 2, bypass α ditentukan, τf didapat 

𝜏𝑓 =
𝜏𝜆/𝜏𝑟 − (𝜏𝑐 − 1) + 𝛼

𝜏𝜆/(𝜏𝑟𝜏𝑐) + 𝛼
 

Rasio kkecepatan 𝑉9/𝑎0 didapat, 

(
𝑉9

𝑎0
)

2

=
𝑇9

𝑇0
𝑀9

2 

Dimana  

𝑀9
2 =

 2

𝛾 − 1
(𝜏𝑟𝜏𝑓 − 1) 

Rasio temprature 𝑇𝑡9/𝑇0didapat dari penggunaan afterburner 

atau tidak. Ketika afterburner on maka, 

𝑇9

𝑇0
=

𝑇𝑡9/𝑇0

(
𝑃𝑡9
𝑃9

)
(𝛾−1)/𝛾

=
𝜏𝜆𝐴𝐵

𝜏𝑟𝜏𝑓
  𝐴𝑓𝑡𝑒𝑟𝑏𝑢𝑟𝑛𝑒𝑟 𝑜𝑛 

Ketika afterburner mati, maka 

𝑇9

𝑇0
=

𝑇𝑡9/𝑇0

(
𝑃𝑡9
𝑃9

)
(𝛾−1)/𝛾

=
𝜏𝜆𝜏𝑡𝜏𝑀

𝜏𝑟𝜏𝑓
𝐴𝑓𝑡𝑒𝑟𝑏𝑢𝑟𝑛𝑒𝑟 𝑜𝑓𝑓 

Rasio fuel/udara dari pembakaran, Sedangkan rasio 

fuel/udara di afterburner  diperoleh dari energi balance yang 

berada station 6A dan 7, 

ṁ𝑓𝐴𝐵ℎ𝑃𝑅 +  ṁ0𝑐𝑝𝑇𝑡6𝐴 = ṁ0𝑐𝑝𝑇𝑡7 
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𝑓𝐴𝐵 =
ṁ𝑓𝐴𝐵

ṁ0
=

𝑐𝑝𝑇0

ℎ𝑃𝑅

(𝜏𝜆𝐴𝐵 − 𝜏𝜆𝜏𝑡𝜏𝑀) 

Overall fuel/air rasio 𝑓0 adalah fuel flow total dibagi dengan 

airflow rate total, atau 

𝑓0 =
ṁ𝑓 + ṁ𝑓𝐴𝐵

ṁ0
 

Untuk engine, overall fuel/air rasio berasal dari dua 

persamaan fuel/air rasio burner dan afterburner, 

𝑓0 =
𝑓

1 + α
+ 𝑓𝐴𝐵 

Spesific fuel consumption (SFC) diperoleh, 

𝑆𝐹𝐶 =
𝑓0

𝐹/ṁ0
 

 

 

2.4 Convergent dirvergent nozzle 

Salah satu nozzle yang memiliki design yang terdiri dari 

tiga komponen, yaitu convergent yang subsonic, throat yang 

memiliki sonic flow dan dirvegent yang memiliki supersonic 

flow. Flow isentropic yang mengalir di C-D nozzle. Dalam  

perhitungan pasti memiliki dua tipe expended yaitu under-

expended dan over-expended. 
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 Under-expended, keadaan nozzle yang memiliki 𝑃𝑒 >

𝑃𝑎  Dengan keadaan nozzle under-expended pressure 

keluar dari nozzle yang lebih besar dari pada pressure 

ambient. Sehingga perhitungan thrust seperti choking. 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.28 Nozzle Keadaan Under-expended 

(Elements Of Gas Turbine Propulsion) 

 

 Over-expended, keadaan nozzle yang memiliki 𝑃𝑒 < 𝑃𝑎 

Dengan keadaan mozzle over-expended pressure keluar 

dari nozzle lebih kecil daripada pressure ambient. 

Sehingga perhitungan thrust seperti unchoking 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 2.29 Nozzle Keadaan over-expended (Elements Of 

Gas Turbine Propulsion) 
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2.5 Maintenance organization 

Maintenanace merupakan upaya memprtahanakan keadaan 

dari sebuah alat maupun peralatan yang menunjang kinerja alat 

tersebut. Dalam perawatan ini memerluka biaya 15 sampai 60 

persen dari harga barangnya. Hal ini perlu diperhatikan dan 

diulas karena semakin baik dari kondisi alat atau peraltan maikn 

baik hasilnya dan memiliki nilai jual tinggi ketika dijual 

kembali. Dalam maintenance meiliki tujuan sebagai berikut: 

 Ketersediaan optimal 

 Kondisi operasi yang optimal 

 Pemanfaatan sumber daya perawatan yang maksimal 

 Masa pakia yang optimal 

 Penggunaan suku cadang yang minimum 

 Kemampuan kembali berkerja dengan segera 

Dalam maintenance organiztion ini meiliki tiga metode; 

 

 

2.5.1 Run-to-failure management 

Perawatan metode ini dengan cara melaksanakan 

perawatan jika suatu alat maupun perawatan mengalami failure 

(kerusakan). yang menyebabkan kerusakan tidak terduga, dari 

metode ini memiliki kelemahan dimana pembelian sparep parts 

yang tinggi, kerja yang melebihi waktu, waktu perawatan yang 

lama  dan menurunkan kinerja dari peralatan. 

 

 

2.5.2 Preventive maintenacne 

Perawatan yang mengacu pada umur alat maupun 

peralatan. Diman akan terjadi perawatan yang terjadwal dengan 

acuan maen-time-to-failure (MTTF). Dari sini kita bisa 

mengatahui dan mengatur kapan alat dan peralatan diperbaiki 

dengan fungsi waktu. Outputan Untuk perawatan preventive 



44 

 

ialah waktu perbaikan, lubrication, penyesuaia, dan overhoul 

dari mesin. 

 

 

2.5.3 Predictive maintenance 

Seperti preventive maintenance, predictive maintenance 

miliki banyak definisi. Predictive maintenance ini memiliki 

banyak tinjauan/ sumber untuk memantau kondisi dari alat dan 

peralatan. Yaitu kondisi dari mesi saat berkerja, efisiensi saat 

berkerja, dan indikator yang memantau kondisi saat berkerja, 

dan preses penyediaan data yang dibutuhkan untuk memastikan 

interval keadaan maksimum dan minimum perbaikian supaya 

menghidari jumlah dan biaya kerusakan tidak terjadwal. 

 

 

2.5.4 Type preventive maintenance 

 

Gambar 2.30 Type Predictive Maintenance (An Introduction 

To Predictive Maintenance.) 
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2.5.4.1 Maintenance improvement 

Digunakan untuk mengurangi dan menghilangkan 

perawatan yang tidak perlu. Hal ini digunakan unutk 

mengurangi biaya dan waktu perawatan. Yang tidak 

menghilangkan kebutuhan utman dari peralatan tersebut. 

 

 

2.5.4.2 Corrective maintenance 

Perawatan yang lebih mengarah keadaan emergency, 

repair, unscheduled. Lebih baik dari maintenance improvement 

dan preventive, sehingga bisa mengurangi kerusakan dalam 

keadaan emergency. Yang didapat dari keadaan trobleshooting, 

diagnosa kesalahan, dan tidak mengganggu perawatan rutin. 

 

 

2.5.4.3 Preventive maintenance 

Perawatan jenis bertujuan untuk mengurangi kesalah 

mesin yang tidak terjadwal dan kerusakan dari peralatan hasil 

dari corrective dan aktivitas perawatan. Pewaratan ini 

memenejemekan peluamasan dan penyetelan suapaya sampai 

level reliability dan avaibility. Ada keadaan dalam perawatan 

spreventive sebagai acuan; 

 Reactive, perawatan yang memerlukan manusia 

mauapu peraltan unutk melakukan perawatan. Seperti 

inspection menggunakan alat-alat intrsumen atau 

pendeteksi otomatis. 

 Condition monitoring, perawatan secara statistik dan 

probability unutk memantau keadaan. Data yang 

didapat bisa dianalisa untuk menentukan kerusakan di 

masa depan. 

 Scheduled, preventive maintenance yang sudah 

terjadwal dengan interval waktu tertentu.  
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2.5.5 Primaryuse of  predictive maintenance 

Dalam menggunakan predeictive maintenance kita bisa 

mendapatkan beberapa keuntungan yaitu 

 Manajemen perawatan peralatan 

 Optimalisasi peralatan plant 

 Ketahanan dari peralatan akan meningkat. 

 

 

2.5.6 Predictive maintenace teknik 

Dalam penggunakan teknologi sangat lah cocok 

penggunaan predictive maintenance. Karena peralatan yang 

berkerja secara mekanik banyak digunakan untuk alat dan 

peralatan. Sebagai berikut ini beberapa monitoring dari 

predictve maintenance; 

 

 

2.5.6.1 Vibration monitoring 

Digunakan untuk memantau getaran yang tidak normal, hal ini 

bisa menunjukan kondisi dari peralatan yang tidan concetric, 

tidak ada pelumasan pada bearing, dan keretakan pada bagian 

tertentu. 

 

 

2.5.6.2 Thermography 

Teknik predictive maintenance yang bertujuan memantau 

kondisi mesin, rangka, dan system, tetapi tidak unutk eletrical. 

Bisa menggunakan sensor temperature. 
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2.5.6.3 Tribology 

Untuk memantau kondisi dari bearing ke rangka dari mesin. 

Dalam tribology ini didapat kondisi pelumasan pada mesin dan 

keadaaan part-part dari mesin. 

2.5.6.4 Visual inspection 

Merupakan hal pertama dalam predictive maintenance yang 

digunakan. Data yang didapat dari metode ini keadaan real dari 

mesin. 

 

 

2.5.6.5 Ultrasonic 

Metode predictive yang menggunakan frekuensi yang 

dipancarkan anatara 1Hz sampai 30000 Hz. Data yang didapta 

dari metode ini merupakan kondisi rangka atau part yang tidak 

bisa dilihat kasat mata, yang berupa kerusakan didalam bagian 

part atau rangka tersebut. 
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(halaman ini sengaja dikosongkan) 
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BAB III 

METODOLOGI PENELITIAN 

 

3.1 Spesifikasi Engine F100-PW-220(F-16) 

 

Gambar 3.1. Engine F100-PW-220 (F-16) 

Di Skatek 042 melakukan perawatan engine pesawat  

terbang F-16, yaitu engine F100-PW-220. Dari engine ini 

memiliki spesifikasi umum sebagai berikut: 

 Thrust 

 Maximum (with augmented operation) = 23.770 

lbs (105,7 KN) 

 Intermediate (without augmented operation) = 

14.590 lbs (64,9 KN) 

 Weight  = 3.234 lbs (1,466 kg) 

 Length = 191 in (4,85m) 

 Diameter  
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 Inlet diameter =  34,8 in (0,88 m) 

 Maximum diameter = 46,5 in (1,18 m) 

 Bypass ratio = 0,6 : 1 

 Overall presure rasio = 25 : 1 

 High thrust to weight rasio  

 23.770 lbs/ 3.234 lbs =7,3 : 1 

 Variable area 

 Compressor inlet variable vanes (CIVV) 

 Rear compressor variable vanes (RIVV) 

 Fully ducted engine 

 Mixed flow augmentor 

 Mixes core air flow with bypass air flow 

 Variable exhaust nozzle 

 

 

3.1.1 Inlet Fan Module 

Inlet fan module merupakan bagian terdepan dari engine 

yang berkerja untuk mengalirkan udara dari ambient masuk ke 

engine.Inlet fan module sendiri memiliki pressure ratio sebesar 

3,12 : 1. 

 

 

 

 

 

 

Gambar 3.2. Inlet Fan Module 
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3.1.2 Core Engine Module 

Merupakan bagian inti dari engine, yang mana terdiri dari 

high pressure compressor, cumbustion chamber, dan high 

pressure turbine. Dari high pressure compressor memiliki 

pressure ratio 8,02 : 1. Combustion dimana terjadinya 

percampuran antara udara dan fuel/ bahan bakar dan juga 

terjadinya permbakaran. High pressure turbine merupakan 

bagian dari core engine module yang merubah energi kalor 

menjadi energi kinetik. Dari putaran high pressure turbine 

sekaligus memutar high pressure compressor. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 3.3.Core Engine Module 



52 

 

3.1.3 Gearbox module 

Merupakan bagian engine yang terdiri bagian-bagian 

yang support performa engine. Seperti halnya oil, fuel, ignition, 

dan support lainnya. 

Gambar 3.4. Gearbox Module 

 

 

3.1.4 Fan Drive Turbine 

Fan Drive Turbine atau disebut juga dengan low pressure 

turbine merupakan bagian engineyang berfungsi mengubah 

energi kalor menjadi energi kinetik dan berasal dari low  

pressure turbine. Dan sekaligus memutar inlet fan module. 
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Gambar 3.5. Fan Drive Turbine 

 

 

3.1.5 Augmentor Module 

Augmentor module ini merupakan duct yang 

menerima thrust dari daerah cold dan hot section. Lalu 

terjadi mix flow untuk diteruskan ke nozzle. 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

Gambar 3.6. Augmentor Module 
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3.2 Skema dari Engine F100-PW-220 

 

Gambar 3.7.Skema dari Engine F100-PW-220 
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3.3 Metodologi Pengerjaan Tugas Akhir 

Dalam pengerjaan Tugas Akhir ini dilakukan dengan 

beberapa tahap yang digambarkan dalam diagram alir berikut :  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Mulai 

Observasi Lapangan Studi Literatur 

Data sheet engine 

Data Sheet 

sebelum dan 

setelah 

perawatam di 

Skatek 042 

A B 

Perhitungan setiap siklus 

Perhitungan Thrust, dan 

SFC  
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Gambar 3.8. Diagram Alir Pengerjaan Tugas Akhir 

 

 

3.4 Penjelasan Diagram Alir Pengerjaan Tugas Akhir 

Tugas akhir Analisa Performa Gas Turbine Engine 

Sebelum dan Setelah dilakukannya perawatan pada pesawat F-

16 Di Skatek 042, dalam penyelesaiannya memiliki metode dan 

tahapan sebagai berikut : 

A 

Analisa Performa sebelum 

dan setelah perawatan 

Penyusunan buku laporan 

Selesai 

 

 

YA 

B 

TIDAK SFC menurun  

 setelah perawatan lebih kecil dari 

sebelum perawatan 



57 

 

3.4.1 Studi Literatur 

Pada tahapan studi literatur, penulis mencoba memahami 

dan mempelajari beberapa referensi yang dapat membantu 

dalam proses penelitian. Referensi yang digunakan antara lain 

bersumber dari buku-buku, artikel, internet, serta sumber-

sumber lain yang berhubungan dengan penelitian yang 

dilakukan. 

Pada pengkajian ini meliputi studi pustaka yang 

berkaitan dengan turbin gas engineyang diperoleh dari TO 2J 

F100-24-00 IPB Introduction And General Infromation, TO 2J 

F100-41-1 Engine Pretest And Postest Procedures, TO 2J 

F100-41-2 Engine test, TO 2J F100-46-1 Introduction And 

General Infromation, Elements Of Gas Turbine Propultion 

edisi 2 Jack D. Mattingly, Gas Turbine Theory By Hih 

Saravanamuttoo, H. Cohen & Gfc Rogers dan beberapa sumber 

lain. Selain itu juga dikaji berdasarkan penelitian terdahulu. 

Studi Literatur ini dilakukan di Skatek 042 Lanud 

Iswahjudi Maospati, perpustakaan, serta diskusi dengan mentor 

dan dosen pembimbing.  

 

 

3.4.2 Observasi Lapangan 

Observasi dan identifikasi lapangan dilakukan untuk 

mengetahui adanya permasalahan pada keadaan aktual yang 

kemudian akan dipelajari dan dianalisis sebagai topik tugas 

akhir. Gas Turbine Engine adalah topik yang dianalisa pada 

tugas akhir ini dan analisa dilakukan pada performa gas turbine 

engine sebelum dan setelah dilakukannya perawatan. 
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3.4.3 Perumusan Masalah 

Setelah mencari berbagai literatur dan observasi di 

Skatek 042 Lanud Iswahjudi Maospati, langkah selanjutnya 

adalah merumuskan masalah secara spesifik dengan bahasan 

dan objek penelitian tugas akhir mengenai gas turbine engine. 

Tugas akhir  ini mengangkat masalah bagaimana performa yang 

terjadi pada saat sebelum dilakukannya perawatan dan setelah 

dilakukannya perawatan. 

 

 

3.4.4 Pengambilan Data 

Pada tahap ini, dilakukan pengambilan data dari sheet 

running engine dan data sheet hasil running engine di engine 

test cell model AM-20 C berada Di Skatek 042 Lanud Iswahjudi 

Maospati. Kemudian, dilakukan konversi data-data sheet 

running engine F100-PW-220 yang telah dikumpulkan ke 

dalam satuan yang umum. 

 

 

3.4.5 Perhitungan Performa Turbin Uap 

Setelah dilakukan konversi satuan dan didapatkan data 

sheet pada engine F100-PW-220, maka selanjutnya adalah 

perhitungan performa gas turbine enginedengan menggunakan 

data sheet tersebut. Perhitungan performa tersebut antara lain 

temperatur stagnasi setiap state, pressure stagnasi tiap state, 

spesific thrust, SFC (Spesific Fuel Comsuption) dan efisiensi 

thermal. 
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3.4.6 Analisa performa sebelum dan setelah perawatan 

Pada tahap ini dilakukan analisa terhadap performa yang 

terjadi pada saat sebelum dilakukannya perawatan dan setelah 

dilakukannya perawatan. 

 

3.4.7 Penyusunan Buku Laporan 

Pada tahap ini dilakukan penyusunan buku laporan tugas 

akhir mengenai topik yang telah diangkat. 

 

 

3.5 Engine test cell 

Dalam maintenance, di Skatek 042 memiliki peralatan 

yang digunakan untuk menguji engine. Peralatan berupa engine 

test cell yang bermodel AM-20 C, yang digunakan untuk 

menunjukan performa dari engine setalah perawatan. AM-20 C 

memiliki beberapa data inputan yang berasal dari engine, dan 

diolah sehingga keluaran dari AM-20 C berupa data sheet 

engine. 

Gambar 3.9. Engine Test Cell 
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Dari peralatan AM-20 C didapat data data yang bisa 

menunjukkan kondisi enginesetiap titik yang dibutuhkan untuk 

mengetahui kondisi engine.  

 

 

 

 

 

 

Gambar 3.10.Display AM-20 C 

Perangkat yang berada di engine control room dapat 

menunjukkan data-data yang kita perlukan dalam menganalisa 

performa engine.  

 

 

 

 

 

 

 

Gambar 3.11.Contoh data sheet engine 



61 

 

3.6 Prosedur running engine F100-PW-220 

Di Skatek 042 melakukan pengujian performa yang 

mengacu pada manual prosedur. Dalam perawatan ini memiliki 

manual yang sebagai dasaran T/O 2J-F100-41-01 Engine 

Pretest And Postest Procedures. Dari perawatan ini memiliki 

permasalahan blow out. sehingga menurun manual melakukan 

penggantian Main Fuel Control. Dalam manual penggantian 

Main Fuel Control harus melakukan running engine sesuai 

pada gambar 3.11 Engine Test Requirements.  

 

Gambar 3.12.Engine Test Requirement 

Dalam Engine test requirement menunjukan bahwa harus 

dilakukan engine test primary dan secondary mode. Dalam 

engine test primary mode memiliki tiga kondisi yang harus 

dilakukan yaitu:  
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3.6.1 Kondisi idle 

Kondisi engine yang mengalami cycle sempurna dengan 

kondisi PLA (Power Lever Angle) yang berada di angle 14-19 

derajat.Dimana kondisi engine hanya menyala tanpa 

menghasilkan thrust, dan bisa dikatakan kondisi hidup engine 

tanpa thrust. 

 

 

Gambar 3.13.Engine Kondisi Idle 

 

Dari hasil running yang diakukan di Skatek 042 didapat 

data sheet. Data yang didapat berikut ini: 

 

 

 

 

 

 

Gambar 3.14.Data sheet engine kondisi idle 
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3.6.2 Kondisi MILL (kondisi intermediate) 

Kondisi engine yang mampu menghasilkan thrust 

sebesar 69,4 Kn. Kondisi ini biasanya digunakan dalam 

keadaan pesawat take off atau kondisi cruise. Berikut gambaran 

engine saat kondisi MILL. Yang memiliki besaran AJ sebesar 

< 5 persen. 

 

Gambar 3.15. Engine kondisi MILL 

Dalam hasil running didapat data sebagai berikut 

berupa data sheet.  
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Gambar 3.16. Data sheet engine kondisi MILL 

 

 

3.6.3 Kondisi AB MAX (Full Throtle) 

Merupakan kondisi engine yang sering digunakan untuk 

manuver atau kondisi engine untuk melakukan pertempuran 

diudara. Dari kondisi engine AB MAX didapat thrust max 105,6 

KN. 

 

 

 

Gambar 3.17. Engine kondisi AB MAX 
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Dari hasil running kondis A/B MAX didapat data yang 

berupa data sheet, berikut ini: 

 

Gambar 3.18. Data sheet engine kondisi AB MAX 
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(halaman ini sengaja dikosongkan) 
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BAB IV 

PERHITUNGAN DAN PEMBAHASAN 
 

Pada bab ini akan dijabarkan langkah-langkah perhitungan 

kinerja military turbofan mixed flow  menggunakan : 

1. Data sheet sebelum dan setelah maintenance 1-2 April 

tahun 2019di Skatek 042 Lanud Iswahjudi Maospati, 

Magetan. 

2. Data dari speksifikasi dari engine F100-PW-220. 

 

4.1 Gambar Engine F100-PW-220 pesawat F-16A/B 

Di Skatek  042 Lanud Iswahjudi melakukan perawatan 

engine F100-PW-220 untuk F-16A/B. Dimana konstruksi 

engine tersebut dibawah ini; 

 

Gambar 4.1 Engine F100-PW-220 (Introduction Intermediate 

Level Maintenance F100-PW-220.) 
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4.2 Gambar skema Engine F100-PW-220 pesawat F-16A/B 

Engine F100-PW-220 memiliki skema dan penomoran tiap 

state seperti dibawah ini; 

 

Gambar 4.2 Skema Mixed Flow Turbofan Engine With 

Afterburning (Elements Of Gas Turbine Propulsion) hal 541 

 

 

4.3 T-s diagram 

Dari engine F100-PW-220 memiliki T-s diagram siklus 

brayton yang ada pemanasan ulang (reheat), pada jet pipe yang 

constant duct. Sebagai berikut T-s diagram dari engine F100-

PW-220; 

 

 

 

 

 

 

Gambar 4.3 T-s diagram Mixed Flow Turbofan Engine With 

Afterburning  
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4.4 Data yang digunakan 

Data yang digunakan merupakan data yang diperoleh dari 

data sheet running engine dan data sheet Engine Test Cell. 

Untuk data sebelum maintenance  diambil pada tanggal 1 April 

2019 sedangkan, data setelahmaintenance diambil pada tanggal 

2 April 2019. 

Tabel 4.1 Data Operasi Sebelum Maintenance 

DATA DIKETAHUI 

STATE 
IDLE BEFORE 

MRO 
SATUAN 

P0 1,0011 bar 

P2 14,2639 psi 

Pt2 14,2920 psi 

Tt2 30,1110 C 

FTIT 1 464,1640 C 

FTIT 2 476,5590 C 

FTIT 3 509,4080 C 

FTIT 4 450,7780 C 

FTIT 5 473,0690 C 

FTIT 6 459,1830 C 

FTIT 7 481,6220 C 

FTIT 
AVG 473,5404   

Pt6A 15,0530 psi 

N2 9507,5930 rpm 

N1 4409,7890 rpm 

AJ 86,2320 % 

EPR 1,0535   

ṁfeul 1162,5920 PPH 

ṁfeulAC 456,2600 PPH 

ṁfeulAD 492,5410 PPH 
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Tabel 4.2 Data Operasi Setelah Maintenance 

DATA DIKETAHUI 

STATE 
IDLE 

AFTER 
MRO 

MILL AFTER 
MRO 

AB MAX 
AFTER 
MRO 

SATUA
N 

P0 1,0011 1,0011 1,0011 bar 

P2 14,2639 12,7998 12,7822 psi 

Pt2 14,5156 14,5870 14,5761 psi 

Tt2 31,2396 31,0459 31,4332 C 

FTIT 1 436,7790 936,9200 938,5560 C 

FTIT 2 450,5000 944,0530 920,3450 C 

FTIT 3 470,4320 1025,2400 1026,4600 C 

FTIT 4 385,6690 908,3020 879,7260 C 

FTIT 5 408,2450 952,8230 970,3210 C 

FTIT 6 424,0640 904,2730 884,2580 C 

FTIT 7 447,8560 952,8230 941,7030 C 

FTIT 
AVG 431,9350 946,3477 937,3384   

Pt6 14,9756 39,7024 48,0079 psi 

N2 
9538,330

0 
12781,400

0 
12898,200

0 rpm 

N1 
4415,950

0 
10025,500

0 
10048,400

0 rpm 

AJ 86,3836 1,7416 64,1867 % 

EPR 1,0317 2,7207 2,7432   

ṁfeul 
1068,110

0 9170,5300 9152,8300 PPH 

ṁfeulAC 507,5680 502,9540 
22239,100

0 PPH 

ṁfeulA

D 461,4250 461,4250 
13493,600

0 PPH 
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Tabel 4.3 Data Operasi Sebelum Dan sesudah maintenance 

(satuan SI) 

DATA DIKETAHUI 

STAT
E 

IDLE 
BEFORE 

MRO 

IDLE 
AFTER 
MRO 

MILL 
AFTER 
MRO 

AB MAX 
AFTER 
MRO 

SATU
AN 

P0 1,0011 1,0011 1,0011 1,0011 bar 

P2 0,9828 0,9828 0,8819 0,8807 bar 

Pt2 0,9847 1,0001 1,0050 1,0043 bar 

Tt2 
318,261

0 
319,389

6 
319,195

9 
319,583

2 K 

FTIT 
1 

752,314
0 

724,929
0 

1225,07
00 

1226,70
60 K 

FTIT 
2 

764,709
0 

738,650
0 

1232,20
30 

1208,49
50 K 

FTIT 
3 

797,558
0 

758,582
0 

1313,39
00 

1314,61
00 K 

FTIT 
4 

738,928
0 

673,819
0 

1196,45
20 

1167,87
60 K 

FTIT 
5 

761,219
0 

696,395
0 

1240,97
30 

1258,47
10 K 

FTIT 
6 

747,333
0 

712,214
0 

1192,42
30 

1172,40
80 K 

FTIT 
7 

769,772
0 

736,006
0 

1240,97
30 

1229,85
30 K 

FTIT 
AVG 

761,690
4 

720,085
0 

1234,49
77 

1225,48
84 K 

Pt6 1,0372 1,0318 2,7355 3,3077 bar 
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N2 
9507,59

30 
9538,33

00 
12781,4

000 
12898,2

000 rpm 

N1 
4409,78

90 
4415,95

00 
10025,5

000 
10048,4

000 rpm 

AJ 86,2320 86,3836 1,7416 64,1867 % 

EPR 1,0535 1,0317 2,7207 2,7432   

ṁfeul 0,1465 0,1346 1,1555 1,1532 kg/s 

ṁfeul

AC 0,0575 0,0640 0,0634 2,8021 kg/s 

ṁfeul

AD 0,0621 0,0581 0,0581 1,7002 kg/s 
 

 

4.5 Perhitungan Kondisi Idle Before MRO 

Dimana data didapat dari data sheet running engine, bisa 

menentukan pressure dan temperature tiap state.  

Tabel 4.4  Data  Kondisi Idle Before MRO 

DATA DIKETAHUI 

STATE IDLE BEFORE MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt2 0,9847 bar 

Tt2 318,2610 K 

FTIT 1 752,3140 K 

FTIT 2 764,7090 K 

FTIT 3 797,5580 K 

FTIT 4 738,9280 K 

FTIT 5 761,2190 K 

FTIT 6 747,3330 K 

FTIT 7 769,7720 K 

FTIT AVG 761,6904 K 
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Pt6 1,0372 bar 

N2 9507,5930 rpm 

N1 4409,7890 rpm 

AJ 86,2320 % 

EPR 1,0535   

ṁfeul 0,1465 kg/s 

ṁfeulAC 0,0575 kg/s 

ṁfeulAD 0,0621 kg/s 
 

Pressure dan temperature tiap state dapat dilihat sebagai 

berikut; 

Tabel 4.5 Data  Pressure Tiap State Kondisi Idle Before MRO  

KONDISI PRESSURE TIAP STATE 

STATE 
IDLE BEFORE 

MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

Pt0 1,0011 bar 

Pt2 0,9847 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt13 3,0723 bar 

Pt3 24,6400 bar 

Pt4 22,6688 bar 

Pt4.5 3,2213 bar 

Pt5 1,3923 bar 

Pt16 3,0723 bar 

Pt6 1,3923 bar 

Pt6A 1,0372 bar 

Pt7 1,0372 bar 

Pt8   bar 

Pt9 3,1388 bar 
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Tabel 4.6 Data Temperature Tiap State Kondisi Idle Before 

MRO  

KONDISI TEMPERATURE TIAP STATE 

STATE IDLE BEFORE MRO SATUAN 

T0 287,4740 K 

Tt0 287,4740 K 

Tt2 318,2610 K 

Tt13 462,4527 K 

Tt3 931,0897 K 

Tt4 1152,7015 K 

Tt4.5 761,6904 K 

Tt5 637,4200 K 

Tt16 462,4527 K 

Tt6 637,4200 K 

Tt6A 565,7212 K 

Tt7 565,7212 K 

Tt8 565,7212 K 

Tt9 565,7212 K 
 

Kondisi tiap state dari temperatur dan pressure stagnasi 

bisadikethaui dengan menggunakan nilai konstata. Sebagai 

berikut; 

Tabel 4.7 Data Nilai Konstata Yang Diketahui Kondisi Idle 

Before MRO 

NILAI KETENTUAN  SATUAN 

ηf 0,87 % 

ηc, ηt 0,85 % 

ηm 0,99 % 

ηn, ηj 0,95 % 

ηb 0,98 % 
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ΔPb 0,08 % 

kair 1,4   

kgas 1,333   

R 0,2870 KJ/Kg K 

ρair 1,2371 Kg/m^3 

cpair 1,005 KJ/Kg K 

cpgas 1,148 KJ/Kg K 

cpmix 1,0132 KJ/Kg K 

R 0,2870 KJ/Kg K 

Ca 0 m/s 

a 339,905 m/s 

M0 0   

D inlet (") 34,8 inchi 

D inlet (m) 0,8839 m 

D AB MAX (") 46,5 inchi 

D AB MAX  (m) 1,1811 m 

A inlet  0,6136 m^2 

A AB MAX 1,0956 m^2 
 

Dimana konstata didapt dari; 

 𝜂𝑓 didapat dari Abdul-Nabe, Rana Adil and Tariq, 

Mohammad. 2014. Thermal Analysis Of A Gas Turbine 

Cycle For A Turbojet Engine. International Journal Of 

Advanced Research In Engineering And Technology 

(IJARET). Allahabad India. 

 𝜂𝑐 , dan  𝜂𝑡didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 2 compressor and turbine efisiencies hal 56. 

 𝜂𝑚 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 
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Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

mechanical loses hal 66. 

 𝜂𝑗/𝜂𝑛 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 3 propelling nozzles hal 108 

 𝜂𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., 

and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

combustion efisiensihal 68. 

 ∆𝑃𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

pressure loses hal 61 

 𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 , 𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠, 𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 , 𝑘𝑎𝑖𝑟, 𝑘𝑔𝑎𝑠,  dan 𝑅 didapat dari buku 

dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley bab 2 variation of 

spesific heat hal 66. 

 𝜌𝑎𝑖𝑟, 𝑎,  didapat dari tabel ISA dengan ketinggian 104 

mdpl. Dengan mengunakan interpolasi. 

 𝐶𝑎, 𝑀0 didapat dari  𝑎,  dengan ketinggian 104 mpdl dan 

keadaan Engine statis. 

 𝐴𝑖𝑛𝑙𝑒𝑡, dan 𝐴𝐴𝐵 𝑀𝐴𝑋 didapat dari Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-

PW-220. 

a. Perhitungan State 0 

Pengujian yang dilalukan di ketinggian 104 mdpl, 

berada di Skatek 042. Sehingga kondisi 0 didapat dari ISA 

tabel.  
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Tabel 4.8 Data ISA Tabel Dengan Ketinggian 104 mdpl SI 

Kondisi Idle Before MRO 

ISA TABEL 

Altitude P0 T0 ρ/ρ0 a 

0 1,0133 288,1500 1 340,3 

104 1,0011 287,4740 0,990203 339,9048 

500 0,9546 284,9000 0,9529 338,4 
 

Dengan cara interpolasi didapat pressure, kecepatan 

suara dan tempurature statis di ketingginan 104mdpl. 

𝑃0 = 1,0133 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(0,9546 − 1,0133) 

𝑃0 = 1,0011 bar 

𝑇0 = 288,15 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(284,9 − 288,15) 

𝑇0 = 287,474 K 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang 𝑀0 = 0. maka𝑃𝑡0; 

𝑃𝑡0

𝑃0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 𝑃0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 × (1 +
1,4 − 1

2
02)

1,4
1,4−1
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𝑃𝑡0 = 1,0011 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑇𝑡0; 

𝑇𝑡0

𝑇0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 𝑇0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 287,474 × (1 +
1,4 − 1

2
02) 

𝑇𝑡0 = 287,474 

b. Perhitungan State 2 

Distate 2 data didapat dari FDR (Flight Data Recorder), 

yang berupa 𝑇𝑡2, 𝑃𝑡2, 𝑃2. Bisa diketahui properties distate 

2 yang bersumber dari buku Pritchard, Philip J., 2011. 

Introduction To Fluid Mechanic. Eight Edition. United 

State America : R.R. Donnelley-JC. Bab 12 Introdustion to 

Compressible Flow. 

𝑇𝑡2 =  318,2610 K 

𝑃𝑡2 =  0,9847 bar 

𝑃2 =  0,9828 bar 

 Dari 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui kita bisa mencari ṁ𝑖, 

Tabel 4.9 Data ṁi Kondisi Idle Before MRO 

ṁi 

STATE IDLE BEFORE MRO SATUAN 
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Pt2 0,9847 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt2/P2 1,0020   

M2 0,0530   

T2 318,0821 K 

a2 357,4988 m/s 

C2 18,9586 m/s 

ṁi 14,3922 kg/s 
 

Dengan 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui dari data FDR  

dan local isentropic stagnation properiesequation (12.21a) 

maka nilai𝑀2diperoleh; 

𝑃𝑡2

𝑃2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑀2 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡2

𝑃2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀2 =  √
2

1,4 − 1
((1,0020)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑀2 = 0,0530 

Lalu dengan diketahui 𝑀2 dapat menentukan dari 𝑇2 

dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b); 

𝑇𝑡2

𝑇2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 
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𝑇2 =
𝑇𝑡2

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀2)
 

𝑇2 =
318,2610

(1 +
1,4 − 1

2 0,05302)
 

𝑇2 = 318,0821 K 

Dengan diketahui 𝑇2, bisa menentukan 𝑎2 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎2 = √𝑘𝑅𝑇2 

𝑎2 = √1,4 × 0,287 × 318,0821 × 1000 

𝑎2 = 357,4988 

Dengan diketehui 𝑎2dan 𝑀2 maka bisa ditentukan 

C2dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13). 

𝑀2 =
𝐶2 

𝑎2
 

𝐶2 = 𝑀2 × 𝑎2 

𝐶2 = 0,0530 × 357,4988 

𝐶2 = 18,9586
m

s
 

Dengan diketahui nilai C2bisa mencari nilai 

ṁimenggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁ =  𝜌𝐶𝐴 
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ṁ𝑖 =  𝜌𝐶2𝐴𝑖 

ṁ𝑖 =  1,2371 × 18,9586 × 0,6136 

ṁ𝑖 = 14,3922
𝑘𝑔

s
 

c. Perhitungan state 13 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Fan pressure rasio (FPR) didapat sebesar 

3,12. Maka properties distate 13 bisa diketahui sebgaia 

berikut: 

Menggunakan pressure rasio maka𝑃𝑡13 diketahui; 

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
= 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 𝑃𝑡2 × 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 0,9847 × 3,12 

𝑃𝑡13 = 3,0723 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡13, 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑓
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑓
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,87
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3284 

𝑇𝑡13

𝑇𝑡2
= (

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡2 × (
𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 318,2610 + (3,12)0,3284 

𝑇𝑡13 =462,4527  K 

d. Perhtiungan state 3 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley.Compressor pressure rasio(CPR) didapat 

sebesar 8,02. Maka properties disatet 3 bisa diketahui 

sebgaia berikut: 

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
= 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 𝑃𝑡13 × 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 3,0723 × 8,02 

𝑃𝑡3 = 24,6400 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡3; 
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑐
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑐
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,85
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3361 

𝑇𝑡3

𝑇𝑡13
= (

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 𝑇𝑡13 × (
𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 462,4527 +(8,02)0,3361 

𝑇𝑡3 = 931,0897  K 

e. Perhitungan state 4 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 761,6904 K. Maka properties distate4 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13; 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
𝑇𝑡13

𝜂𝑐
((

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 
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𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
462,4527

0,85
((8,02)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  442,1810 𝐾 

Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
1,005 ×  442,1810

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 = 448,8807
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐻

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
448,8807

1,148
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 = 391,0111 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡4; 

𝑇𝑡4 = 𝑇𝑡4.5 + (𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5) 

𝑇𝑡4 = 761,6904 + 391,0111 

𝑇𝑡4 = 1152,7015 K 
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Dan nilai pressure 𝑃𝑡4 dengan pressure loses sebesar 8 

persen dari 𝑃𝑡3; 

𝑃𝑡4 = 𝑃𝑡3 − (𝑃𝑡3 × ∆𝑃𝑏) 

𝑃𝑡4 = 24,6400 − (24,6400 × 0,08) 

𝑃𝑡4 = 22,6688 bar 

f. Perhitungan state 4.5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 761,6904 K. Maka properties distate 4.5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡4.5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
= (

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 
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𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

1152,7015

761,6904
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= 7,0373 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga𝑃𝑡4.5; 

𝑃𝑡4.5 =
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4
𝑃𝑡4.5

 

𝑃𝑡4.5 =
22,6688

7,0373
 

𝑃𝑡4.5 = 3,2213 bar 

g. Perhitungan state 5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 761,6904 K. Maka properties distate 5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2; 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
𝑇𝑡2

𝜂𝑓
((

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
318,2610

0,87
((3,12)

1,4−1
1,4 − 1) 
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𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  140,5332 𝐾 

 Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
1,005 ×  140,5332

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 = 142,6625
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐿

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
142,6625

1,148
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 = 124,2705 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡5; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡4.5 − (𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5) 

𝑇𝑡5 = 761,6904 − 124,2705 

𝑇𝑡5 = 637,4200 K 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡5; 



88 

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
= (

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

761,6904

637,4200
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= 2,3136 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga𝑃𝑡5 ; 

𝑃𝑡5 =
𝑃𝑡4

(
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
) × (

𝑃𝑡4.5
𝑃𝑡5

)
 

𝑃𝑡5 =
22,6688

7,0373 × 2,3136 
 

𝑃𝑡5 = 1,3923 bar 
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h. Perhitungan state 6 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari 

bukuSaravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, 

G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : 

Dorling Kindersley.Maka properties distate 6 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡6; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡6 = 637,4200 K 

Sedangkan 𝑃𝑡6; 

𝑃𝑡6 = 𝑃𝑡5 = 1,3923 bar 

i. Perhitungan state 16 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : R.R. 

Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari buku 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley.Maka properties distate 16 bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡16; 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡16 = 462,4527 K 

Sedangkan 𝑃𝑡16; 
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𝑃𝑡16 = 𝑃𝑡13 = 3,0723 bar 

j. Perhitungan state 6A 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley, dan Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-PW-

220.dan dari data sheet FDR didapat𝑀6= 0,5 dan 𝑃𝑡6𝐴= 

1,0372 bar. Maka properties distate 6A bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan bypasa rasio dari Introduction Intermediate 

Level Maintenance F100-PW-220. Didapat bypass rasio 

0,6:1. Maka ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 × ṁ𝑖 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 ×  14,3922 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 8,6353
kg

s
 

Sedangkan ṁℎ𝑜𝑡; 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×  ṁ𝑖 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×  14,3922 

ṁℎ𝑜𝑡 = 5,7569
kg

s
 

Feul/ air didapat dari feul/air rasiohal 68; 

𝑓 =  
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙

ṁℎ𝑜𝑡
 



91 

 

𝑓 =  
0,1465

5,7569
 

𝑓 = 0,0254 

Temperature 6a didapat dengan equations antara the 

properties mixture of gasesdi mixing of hot and cold 

streams hal 127.  

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠

(ṁ𝑐 + ṁℎ)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
(8,6353 × 1,005) + (5,7569(1 + 0,0254) × 1,148)

(8,6353 + 5,7569)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 = 1,0132
𝐾𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Temperature 6A didapat dengan enthalpy balance di 

mixing of hot and cold streams hal 127.  

 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

=  ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥𝑇𝑡6𝐴 

𝑇𝑡6𝐴 =
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥
 

𝑇𝑡6𝐴 = 

(8,6353 × 1,005 × 462,4527) +
(5,7569(1 + 0,0254)1,148 × 637,4200)

14,5387 × 1,0132
 

𝑇𝑡6𝐴 = 565,7212 𝐾 

A distate 6 dan 16 bidapat dari Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 yaitu dari 

gambar skema engine F100-PW-220. Berikut ini a dari 

state 6 dan 16; 

Tabel 4.10 DataA6 dan A16 Kondisi Idle Before MRO 
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A6 dan A16 

SKALA     1 : 4,1372 

STATE 
DGAMBAR 
(mm) 

DREAL 
(mm) 

AGAMBAR 
(mm^2) AREAL (mm) 

A 
(m^2) 

Cone 
Nozzle 72,960 301,853 71561,839 71561,839 0,072 

6 176,050 728,362 416662,009 345100,169 0,345 

16 224,630 929,349 678339,893 261677,884 0,262 
 

𝐴6 dan 𝐴16 didapat dari perhitungan dibawah ini; 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 176,050 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 728,362 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
728,362

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 72,960 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 301,853 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸

4
 



93 

 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
301,853

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 71561,839 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 224,630 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 929,349 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
929,349

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 mm2 

 𝐴6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

− 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 −  71561,839 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 345100,169 mm2 

𝐴6 = 0,345 m2 

 𝐴16 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 −  𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 −  416662,009 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 261677,884 mm2 
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𝐴16 = 0,262 m2 

Untuk daerah mixing properties didapat dengan cara 

iterasi meunggunakan momentum balancedi mixing of hot 

and cold streams hal 127; 

Sehingga harus diketahui propeties state 6 dan 16 

sebelum melakukan iterasi untuk menentukan properties 

di state 6A; 

 Properties state 6 

Tabel 4.11 Data Properties State 6 Kondisi Idle 

Before MRO 

PROPERTIES STATE 6 

STATE 6 IDLE BEFORE MRO SATUAN 

M6 0,5   

P6 1,1826 bar 

T6 611,9476 K 

A6 0,3451 m^2 

a 6 483,8527 m/s 

C6 241,9263 m/s 

ρ6 0,0707 KJ/Kg K 
 

Dengan diketahui 𝑃𝑡6 data sheet   dan 𝑀6  merupakan 

Mach number turbine design diasumsikan dengan bilai 

0,5 sesuai di mixng of hot and cold streams hal 128, 

maka didapat 𝑃6 dengan menggunakan local isentropic 

stagnation properties equiation (12.21a); 

𝑃𝑡6

𝑃6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1
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𝑃6  =
𝑃𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
1,3923

(1 +
1,333 − 1

2 0,56
2)

1,333
1,333−1

 

𝑃6  = 1,1826 bar 

Dengan diketahui 𝑇𝑡6dari perhitungan enthalpy 

balance,𝑀6  merupakan Mach number turbine design 

diasumsikan dengan bilai 0,5 sesuai di mixng of hot and 

cold streams hal 128, maka didapat 𝑇6 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑇𝑡6

𝑇6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2) 

𝑇6 =
𝑇𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀6
2)

 

𝑇6 =
637,4200 

(1 +
1,333 − 1

2
0,56

2)
 

𝑇6 = 611,9476 K 

Dengan diketahui 𝑇6, bisa menentukan 𝑎6 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎6 = √𝑘𝑅𝑇6 

𝑎6 = √1,333 × 0,287 × 611,9476 × 1000 
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𝑎6 = 483,8527
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎6dan 𝑀6 maka bisa ditentukan 

𝐶6dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀6 =
𝐶6 

𝑎6
 

𝐶6 = 𝑀6 × 𝑎6 

𝐶6 = 0,5 × 483,8527 

𝐶6 = 241,9263
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶6bisa mencari nilai 

𝜌6menggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁℎ𝑜𝑡 = 𝜌6𝐶6𝐴6 

ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓) = 𝜌6𝐶6𝐴6 

𝜌6 =
ṁℎ(1 + 𝑓)

𝐶6𝐴6
 

𝜌6 =
5,7569(1 + 0,0254)

241,9263 × 0,3451
 

𝜌6 = 0,0707
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

 Properties state 16 

Tabel 4.12 Data Properties State 16 Kondisi Idle 

Before MRO 

PROPERTIES STATE 16 
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STATE 16 IDLE BEFORE MRO SATUAN 

M16 1,2522   

P16 1,1826 bar 

T16 352,0483 K 

A16 0,2617 m^2 

a 16 376,1024 m/s 

C16 470,9591 m/s 

ρ16 0,0701 KJ/Kg K 
 

Dengan aliran yang di 𝑃16𝑃16 yang uniform across duct 

di state 6 dan 16 di mixing of hot and cold streams  hal 127, 

maka nilai 𝑃16 =  𝑃16, maka didapat 𝑀16 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑃𝑡16

𝑃16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )

𝑘
𝑘−1

 

𝑀16 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡16

𝑃16
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀16 =  √
2

1,4 − 1
((

3,0723  

1,1826
)

1,4−1
1,4

− 1) 

𝑀16 =  1,2522 

Dengan diketahui 𝑇𝑡16 dan 𝑀16 maka didapat 𝑇6 

dengan menggunakan local isentropic stagnation 

properties equiation (12.21b); 
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𝑇𝑡16

𝑇16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 ) 

𝑇16 =
𝑇𝑡16

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )
 

𝑇16 =
462,4527 

(1 +
1,4 − 1

2
1,25226

2)
 

𝑇16 = 352,0483 K 

Dengan diketahui 𝑇16, bisa menentukan 𝑎16 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎16 = √𝑘𝑅𝑇16 

𝑎16 = √1,4 × 0,287 × 352,0483  × 1000 

𝑎16 = 376,1024
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎16dan 𝑀16 maka bisa ditentukan 

𝐶16dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀16 =
𝐶16

𝑎16
 

𝐶16 = 𝑀16 × 𝑎16 

𝐶16 = 1,2522 × 376,1024 

𝐶16 = 470,9591
m

s
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Dengan diketahui nilai 𝐶16bisa mencari nilai 

𝜌16menggunakan continuity equation compressible flow; 

ṁ𝑐 = 𝜌16𝐶16𝐴16 

𝜌16 =
ṁ𝑐

𝐶16𝐴16
 

𝜌16 =
8,6353

470,9591 × 0,2617
 

𝜌16 = 0,0701
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Dengan momentum balance di mixing hot and cold 

streams hal 127, maka didapat: 

Tabel 4.13 Data Momentum Balance Kondisi Idle 

Before MRO 

MOMENTUM BALANCE 

STATE 
IDLE BEFOR 

MRO 

(ṁh (1+f)C6+P6A6) 1428,5884 

(ṁcC16+P16A16) 4067,1948 

(ṁhot 
(1+f)C6+P6A6)+(ṁcoldC16+P16A16) 5495,7832 

  

Dimana momentum balance;  

(ṁℎ𝑜𝑡 (1 + 𝑓)𝐶6 +  𝑃6𝐴6) + (ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 𝐶16 + 𝑃16𝐴16)

= (ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 + 𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 

(5,7569(1 + 0,0254) × 241,9263 +  1,1826 × 0,345) 
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+(8,6353 × 470,9591 +  1,1826 × 0,2617) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 5495,7832 

Dengan iterasi setiap kenaikan 0,1 Mach Number di 

mixing hot and cold streams equaitons 8 hal 128. Didapat 

properties distate 6A sebagai berikut; 

Tabel 4.14 Data Properties 6A Kondisi Idle Before 

MRO 

PROPERTIES STATE 6A 

STATE 
6A 

IDLE BEFORE 
MRO SATUAN 

M6A 0,8616   

P6A 0,6506 bar 

T6A 503,3903 K 

C6A 377,9617 m/s 

ρ6A 0,0352 KJ/Kg K 

k. Perhtiunga state 7 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat properties 6A=7= constant. Sebagai 

berikut; 

𝑃𝑡6𝐴 =  𝑃𝑡7 =  1,0372 bar 

𝑇𝑡6𝐴 = 𝑇𝑡7 = 565,7212 𝐾 

Tabel 4.15 Data Properties 7 Kondisi Idle Before MRO 

PROPERTIES STATE 7 

STATE 
7 

IDLE BEFORE 
MRO SATUAN 

M7 0,8616   



101 

 

P7 0,6506 bar 

T7 503,3903 K 

C7 377,9617 m/s 

ρ7 0,0352 KJ/Kg K 

l. Perhitungn state 9 

Dari Pratt & Whitney. Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220 dan Mattingly, Jack D. with a 

foreword by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing. Diketahui presesntase dari 𝐴𝑗 properteies dari 

state 9. Maka properties distate 9 bisa diketahui sebagai 

berikut: 

Dari presentase 𝐴𝑗 bisa diketahui luasan didaerah 

throat. Diameter dari throat dan divergen bersumber dari 

dirvegen sizing area Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220.  

 Diameter 𝐴8Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 33,7 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.16 Data𝐴8 Kondisi Idle Before MRO 

A 8 

AJ 
THROAT 

IDLE BEFORE 
MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

86,2320 0,8154 m 

100 0,8560 m 

A 8 0,5222 m^2 
 

Diameter dari 𝐴8didapat dari interpolasi; 
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𝐷8 = 0,5613 +
(86,2320 − 0)

(100 − 0)
(0,8560 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,8154 𝑚 

Maka luaasan 𝐴8 

𝐴8 = 𝜋 ×
𝐷8

2

4
 

𝐴8 = 𝜋 ×
0,81542

4
 

𝐴8 = 0,5222 𝑚2 

 Diameter 𝐴9Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 40,1 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.17 Data𝐴9 Kondisi Idle Before MRO 

A 9 

AJ 
DIRVERGEN 

IDLE BEFORE 
MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

86,2320 0,9577 m 

100 1,0210 m 

A 9 0,7202 m^2 
 

Diameter  dari 𝐷9didapat dari interpolasi; 

𝐷9 = 0,5613 +
(86,2320 − 0)

(100 − 0)
(1,0210 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,9577 𝑚 
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Maka luaasan 𝐴9; 

𝐴9 = 𝜋 ×
𝐷9

2

4
 

𝐴9 = 𝜋 ×
0,95772

4
 

𝐴9 = 0,7202 𝑚2 

Dengan menggunakan rasio luasan di Appendix E 

Compressible Flow Functions dibuku Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. Didapat 𝑀9 berikut; 

𝐴

𝐴∗
 

𝐴9

𝐴8
= 1,3792 

Dari rasio luasan didapat  𝑀9 dengan interpolasi sebgai 

berikut; 

Tabel 4.18 Data M State 9 Kondisi Idle Before 

MRO 

M STATE 9  

A/A* M 

1,3862 0,4800 

1,3792 0,4834 

1,3653 0,4900 
 

𝑀9 = 0,4800 +
(1,3792 − 1,3862)

(1,3653 − 1,3862)
(0,4900 − 0,400) 
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𝑀9 = 0,4834 

Dengan diketaui 𝑀9 , didapat properties di state 9; 

Tabel 4.19 Data Properties State 9 Kondisi Idle Before 

MRO 

PROPERTIES STATE 9  SATUAN 

Pt9/P9 1,1650   

Pa 1,0011 bar 

P9 2,6942 bar 

Pt9  3,1388 bar 

T9 544,5391 K 

a 9 456,4262 m/s 

C j 220,6144 m/s 
 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) menggunakan 𝑀9, didapat Pt9/P9 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

1,333 − 1

2
0,48342)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= 1,1650  

Dengan diketaui 𝑃𝑡9/𝑃9 bisa didapat 𝑃9 menggunakan 

parametric cycle analysis of real engines euation (7-86b). 

Tabel 4.20 Data Pressure Rasio Kondisi Idle Before 

MRO 

PRESSURE RASIO 
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STATE 
IDLE BEFORE 

MRO 

πr 1 

πd 0,984 

πf 3,120 

πcH 25,022 

πb 0,920 

πtH 0,142 

πtL 0,432 

πm 0,745 

πn 0,97 
 

Dimana; 

𝑃𝑡9

𝑃9
=  

𝑃𝑎

𝑃9
𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝑛 

𝑃9 =  
𝑃𝑎𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚

𝜋𝑛

𝑃𝑡9
𝑃9

 

𝑃9 = 

(1,0011 × 1 × 0,984 × 3,120 × 25,002 × 0.920

× 0,142 × 0,432 × 0.745

× 0,97)/(1,1650  ) 

𝑃9 =  2,6942 bar 

Dengan diketahui 𝑃9 maka bisa didapat 

𝑃𝑡9menggunakan Dengan local isentropic stagnation 

properiesequation (12.21b); 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1
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𝑃𝑡9 = 𝑃9 (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 2,6942 (1 +
1,333 − 1

2
0,48342)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9 = 3,1388 bar 

Dengan 𝑀9 dapat diperoleh 𝑇9 menggunakan Dengan 

local isentropic stagnation properiesequation (12.21b); 

𝑇𝑡9

𝑇9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2) 

𝑇9 =
𝑇𝑡9

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀9
2)

 

𝑇9 =
565,7212

(1 +
1,333 − 1

2
0,48342)

 

𝑇9 = 544,5391 K 

Dengan diketahui 𝑇9, bisa menentukan 𝑎9 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎9 = √𝑘𝑅𝑇9 

𝑎9 = √1,333 × 0,287 × 544,5391  × 1000 

𝑎9 = 456,4262
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎9dan 𝑀9 maka bisa ditentukan 

𝐶9dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 
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𝑀9 =
𝐶9

𝑎9
 

𝐶9 = 𝑀9 × 𝑎9 

𝐶9 = 0,4834 × 456,4262 

𝐶𝑗 = 𝐶9 = 220,6144
m

s
 

m. Perhitungan Thrust 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Yang didapat keadaan nozzle 

under-expended atau over-expended. Maka Thrustbisa 

diketahui sebagai berikut: 

Tabel 4.21 Data Thrust Kondisi Idle Before MRO 

THRUST 

STATE IDLE BEFORE MRO SATUAN 

ṁmix 14,5387 kg/s 

C a 0,0000 m/s 

C j 220,6144 m/s 

Pa 1,0011 bar 

P9 2,6942 bar 

AJ 0,7202 m^2 

F  3208,6652 N 
 

 Dengan 𝑃9>𝑃𝑎maka keadaan nozzle under-expended 

menurut buku Elements Of Gas Turbine Propulsion bab 3 

hal 172., sehingga thrust didapat; 

𝐹 = ṁ𝑚𝑖𝑥(𝐶𝑗 − 𝐶𝑎) +  𝐴𝑗 (𝑃9 − 𝑃𝑎) 
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𝐹 = 14,5387( 220,6144 − 0) +  0,7202(2,6942 − 1,0011) 

𝐹 =  3208,6652 𝑁 

n. Perhitungan SFC 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Maka SFC bisa diketahui 

sebagai berikut 

Tabel 4.22 Data SFC Kondisi Idle Before MRO 

SFC SATUAN 

STATE IDLE BEFOR MRO   

ṁfeul total  0,1465 kg/s 

F 3208,6652 N 

SFC  0,1643 kg/N.h 
 

Dengan menggunakan SFC di bab 2 hal 71; 

𝑆𝐹𝐶 =
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙

𝐹
 

𝑆𝐹𝐶 =
0,1465 × 3600

3208,6652
 

𝑆𝐹𝐶 = 0,1643
kg

N
. h 

 

4.6 Perhitungan Kondisi Idle After  MRO 

Dimana data didapat dari Engine Test Cell bisa 

menentukan pressure dan temperature tiap state.  

Tabel 4.23 Data  Kondisi Idle After MRO  

DATA DIKETAHUI 
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STATE IDLE AFTER MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt2 1,0001 bar 

Tt2 319,3896 K 

FTIT 1 724,9290 K 

FTIT 2 738,6500 K 

FTIT 3 758,5820 K 

FTIT 4 673,8190 K 

FTIT 5 696,3950 K 

FTIT 6 712,2140 K 

FTIT 7 736,0060 K 

FTIT AVG 720,0850 K 

Pt6 1,0318 bar 

N2 9538,3300 rpm 

N1 4415,9500 rpm 

AJ 86,3836 % 

EPR 1,0317   

ṁfeul 0,1346 kg/s 

ṁfeulAC 0,0640 kg/s 

ṁfeulAD 0,0581 kg/s 
 

Pressure dan temperature tiap state dapat dilihat sebagai 

berikut; 

Tabel 4.24 Data Pressure Tiap State Kondisi Idle After MRO  

KONDISI PRESSURE TIAP STATE 

STATE 
IDLE AFTER 

MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

Pt0 1,0011 bar 
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Pt2 1,0001 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt13 3,1204 bar 

Pt3 25,0255 bar 

Pt4 23,0235 bar 

Pt4.5 2,9684 bar 

Pt5 1,2121 bar 

Pt16 3,1204 bar 

Pt6 1,1515 bar 

Pt6A 1,0182 bar 

Pt7 1,0182 bar 

Pt8   bar 

Pt9 3,2436 bar 
 

Tabel 4.25 Data Temperature Tiap State  Kondisi Idle After 

MRO  

KONDISI TEMPERATURE TIAP STATE 

STATE IDLE AFTER MRO SATUAN 

T0 287,4740 K 

Tt0 287,4740 K 

Tt2 319,3896 K 

Tt13 464,0927 K 

Tt3 855,7341 K 

Tt4 1112,4827 K 

Tt4.5 720,0850 K 

Tt5 595,3739 K 

Tt16 464,0927 K 

Tt6 595,3739 K 

Tt6A 515,0795 K 

Tt7 515,0795 K 

Tt8 515,0795 K 

Tt9 515,0795 K 
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Kondisi tiap state dari temperatur dan pressure stagnasi 

bisa dikethaui dengan menggunakan nilai konstata. Sebagai 

berikut; 

Tabel 4.26 Data Nilai Konstata Yang Diketahui Kondisi Idle 

After MRO 

NILAI KETENTUAN  SATUAN 

ηf 0,87 % 

ηc, ηt 0,85 % 

ηm 0,99 % 

ηn, ηj 0,95 % 

ηb 0,98 % 

ΔPb 0,08 % 

kair 1,4   

kgas 1,333   

R 0,2870 KJ/Kg K 

ρair 1,2371 Kg/m^3 

cpair 1,005 KJ/Kg K 

cpgas 1,148 KJ/Kg K 

cpmix 1,0061 KJ/Kg K 

Rcold 0,2870 KJ/Kg K 

Ca 0 m/s 

a 339,9048 m/s 

M0 0   

D inlet (") 34,8 inchi 

D inlet (m) 0,8839 m 

D AB MAX 
(") 46,5 inchi 

D AB MAX  
(m) 1,1811 m 

A inlet  0,6136 m^2 

A AB MAX 1,0956 m^2 
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Dimana konstata didapt dari; 

 𝜂𝑓 didapat dari Abdul-Nabe, Rana Adil and Tariq, 

Mohammad. 2014. Thermal Analysis Of A Gas Turbine 

Cycle For A Turbojet Engine. International Journal Of 

Advanced Research In Engineering And Technology 

(IJARET). Allahabad India. 

 𝜂𝑐 , dan  𝜂𝑡didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 2 compressor and turbine efisiencies hal 56. 

 𝜂𝑚 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

mechanical loses hal 66. 

 𝜂𝑗/𝜂𝑛 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 3 propelling nozzles hal 108 

 𝜂𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., 

and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

combustion efisiensi hal 68. 

 ∆𝑃𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

pressure loses hal 61 

 𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 , 𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠, 𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 , 𝑘𝑎𝑖𝑟, 𝑘𝑔𝑎𝑠,  dan 𝑅 didapat dari buku 

dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley bab 2 variation of 

spesific heat hal 66. 
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 𝜌𝑎𝑖𝑟, 𝑎,  didapat dari tabel ISA dengan ketinggian 104 

mdpl. Dengan mengunakan interpolasi. 

 𝐶𝑎, 𝑀0 didapat dari  𝑎,  dengan ketinggian 104 mpdl dan 

keadaan Engine statis. 

 𝐴𝑖𝑛𝑙𝑒𝑡 , dan 𝐴𝐴𝐵 𝑀𝐴𝑋 didapat dari Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-

PW-220. 

a. Perhitungan State 0 

Pengujian yang dilalukan di ketinggian 104 mdpl, 

berada di Skatek 042. Sehingga kondisi 0 didapat dari ISA 

tabel.  

Tabel 4.27 Data ISA Tabel Dengan Ketinggian 104 mdpl 

SI Kondisi Idle After MRO 

ISA TABEL 

Altitude P0 T0 ρ/ρ0 a 

0 1,0133 288,1500 1 340,3 

104 1,0011 287,4740 0,990203 339,9048 

500 0,9546 284,9000 0,9529 338,4 
 

Dengan cara interpolasi didapat pressure, kecepatan 

suara dan tempurature statis di ketingginan 104mdpl. 

𝑃0 = 1,0133 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(0,9546 − 1,0133) 

𝑃0 = 1,0011 bar 

𝑇0 = 288,15 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(284,9 − 288,15) 

𝑇0 = 287,474 K 
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Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑃𝑡0; 

𝑃𝑡0

𝑃0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 𝑃0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 × (1 +
1,4 − 1

2
02)

1,4
1,4−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑇𝑡0; 

𝑇𝑡0

𝑇0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 𝑇0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 287,474 × (1 +
1,4 − 1

2
02) 

𝑇𝑡0 = 287,474 

b. Perhitungan State 2 

Distate 2 data didapat dari FDR (Flight Data Recorder), 

yang berupa 𝑇𝑡2, 𝑃𝑡2, 𝑃2. Bisa diketahui properties distate 

2 yang bersumber dari buku Pritchard, Philip J., 2011. 
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Introduction To Fluid Mechanic. Eight Edition. United 

State America : R.R. Donnelley-JC. Bab 12 Introdustion to 

Compressible Flow. 

𝑇𝑡2 =  319,3896 K 

𝑃𝑡2 =  1,0001 bar 

𝑃2 =  0,9828 bar 

 Dari 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui kita bisa mencari ṁ𝑖, 

Tabel 4.28 Data ṁi Kondisi Idle After MRO 

ṁi 

STATE IDLE AFTER MRO SATUAN 

Pt2 1,0001 bar 

P2 0,9828 bar 

Pt2/P2 1,0176   

M2 0,1583   

T2 317,7974 K 

a2 357,3387 m/s 

C2 56,5581 m/s 

ṁi 42,9354 kg/s 
 

Dengan 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui dari data FDR  

dan local isentropic stagnation properies equation 

(12.21a) maka nilai 𝑀2diperoleh; 

𝑃𝑡2

𝑃2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1
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𝑀2 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡2

𝑃2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀2 =  √
2

1,4 − 1
((1,0176)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑀2 = 0,1583 

Lalu dengan diketahui 𝑀2 dapat menentukan dari 𝑇2 

dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b); 

𝑇𝑡2

𝑇2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇2 =
𝑇𝑡2

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀2)
 

𝑇2 =
319,3896

(1 +
1,4 − 1

2 0,15832)
 

𝑇2 = 317,7974 K 

Dengan diketahui 𝑇2, bisa menentukan 𝑎2 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎2 = √𝑘𝑅𝑇2 

𝑎2 = √1,4 × 0,287 × 317,7974 × 1000 

𝑎2 = 357,3387 
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Dengan diketehui 𝑎2dan 𝑀2 maka bisa ditentukan 

C2dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13). 

𝑀2 =
𝐶2 

𝑎2
 

𝐶2 = 𝑀2 × 𝑎2 

𝐶2 = 0,1583 × 357,3387 

𝐶2 = 56,5581
m

s
 

Dengan diketahui nilai C2bisa mencari nilai 

ṁimenggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁ =  𝜌𝐶𝐴 

ṁ𝑖 =  𝜌𝐶2𝐴𝑖 

ṁ𝑖 =  1,2371 × 56,5581 × 0,6136 

ṁ𝑖 = 42,9354
𝑘𝑔

s
 

c. Perhitungan state 13 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Fan pressure rasio (FPR) didapat sebesar 

3,12. Maka properties distate 13 bisa diketahui sebgaia 

berikut: 

Menggunakan pressure rasio maka𝑃𝑡13 diketahui; 
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𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
= 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 𝑃𝑡2 × 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 1,0001 × 3,12 

𝑃𝑡13 = 3,1204 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡13, 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑓
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑓
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,87
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3284 

𝑇𝑡13

𝑇𝑡2
= (

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡2 × (
𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 319,3896 + (3,12)0,3284 

𝑇𝑡13 =464,0927  K 
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d. Perhtiungan state 3 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Compressor pressure rasio(CPR) didapat 

sebesar 8,02. Maka properties disatet 3 bisa diketahui 

sebgaia berikut: 

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
= 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 𝑃𝑡13 × 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 3,1204 × 8,02 

𝑃𝑡3 = 25,0255 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡3; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑐
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑐
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,85
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,2939 

𝑇𝑡3

𝑇𝑡13
= (

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 𝑇𝑡13 × (
𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 464,0927 × (8,02)0,2939 
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𝑇𝑡3 =855,7341  K 

e. Perhitungan state 4 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 720,0850 K. Maka properties distate4 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13; 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
𝑇𝑡13

𝜂𝑐
((

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
464,0927  

0,85
((8,02)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  443,7491 𝐾 

Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
1,005 ×  443,7491

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 = 450,4725
𝑘𝐽

𝑘𝑔
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 Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐻

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
450,4725

1,148
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 = 392,3977 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡4; 

𝑇𝑡4 = 𝑇𝑡4.5 + (𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5) 

𝑇𝑡4 = 720,0850 + 392,3977 

𝑇𝑡4 = 1112,4827 K 

Dan nilai pressure 𝑃𝑡4 dengan pressure loses sebesar 8 

persen dari 𝑃𝑡3; 

𝑃𝑡4 = 𝑃𝑡3 − (𝑃𝑡3 × ∆𝑃𝑏) 

𝑃𝑡4 = 25,0255 − (25,0255 × 0,08) 

𝑃𝑡4 = 23,0235 bar 

f. Perhitungan state 4.5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 720,0850 K. Maka properties distate 4.5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 
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Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡4.5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
= (

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

1112,4827

720,0850
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= 7,7562 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡4.5; 

𝑃𝑡4.5 =
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4
𝑃𝑡4.5

 

𝑃𝑡4.5 =
23,0235

7,7562
 

𝑃𝑡4.5 = 2,9684 bar 
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g. Perhitungan state 5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 720,0850 K. Maka properties distate 5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2; 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
𝑇𝑡2

𝜂𝑓
((

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
319,3896

0,87
((3,12)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  141,0316 𝐾 

 Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
1,005 ×   141,0316

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 = 143,1684
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 
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𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐿

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
143,1684

1,148
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 = 124,7111 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡5; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡4.5 − (𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5) 

𝑇𝑡5 = 720,0850 − 124,7111  

𝑇𝑡5 = 595,3739 K 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
= (

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 



125 

 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

761,6904

595,3739
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= 2,4488 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡5 ; 

𝑃𝑡5 =
𝑃𝑡4

(
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
) × (

𝑃𝑡4.5
𝑃𝑡5

)
 

𝑃𝑡5 =
23, −235

7,7562 × 2,4488 
 

𝑃𝑡5 = 1,2121 bar 

h. Perhitungan state 6 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari 

bukuSaravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, 

G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : 

Dorling Kindersley.Maka properties distate 6 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡6; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡6 = 595,3739 K 

Sedangkan 𝑃𝑡6; 

𝑃𝑡6 = 𝑃𝑡5 = 1,2121 bar 
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i. Perhitungan state 16 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : R.R. 

Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari buku 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley.Maka properties distate 16 bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡16; 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡16 = 464,0927 K 

Sedangkan 𝑃𝑡16; 

𝑃𝑡16 = 𝑃𝑡13 = 3,1204 bar 

j. Perhitungan state 6A 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley, dan Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-PW-

220.dan dari data sheet FDR didapat𝑀6= 0,5 dan 𝑃𝑡6𝐴= 

1,0182 bar. Maka properties distate 6A bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan bypasa rasio dari Introduction Intermediate 

Level Maintenance F100-PW-220. Didapat bypass rasio 

0,6:1. Maka ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 × ṁ𝑖 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 ×  42,9354 
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ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 25,7612
kg

s
 

Sedangkan ṁℎ𝑜𝑡; 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×  ṁ𝑖 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×   42,9354 

ṁℎ𝑜𝑡 = 17,1741
kg

s
 

Feul/ air didapat dari feul/air rasio hal 68; 

𝑓 =  
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙

ṁℎ𝑜𝑡
 

𝑓 =  
0,1346

17,1741
 

𝑓 = 0,0078 

Temperature 6a didapat dengan equations antara the 

properties mixture of gasesdi mixing of hot and cold 

streams hal 127.  

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠

(ṁ𝑐0𝑙𝑑 + ṁℎ𝑜𝑡)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
(25,7612 × 1,005) + (17,1741(1 + 0,0078) × 1,148)

(25,7612 + 17,1741)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 = 1,0061
𝐾𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Temperature 6a didapat dengan enthalpy balance di 

mixing of hot and cold streams hal 127.  
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ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

=  ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥𝑇𝑡6𝐴 

𝑇𝑡6𝐴 =
ṁ𝑐𝑐𝑝𝑐𝑇𝑡16 + ṁℎ(1 + 𝑓)𝑐𝑝ℎ𝑇𝑡6

ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥
 

𝑇𝑡6𝐴 = 

(25,7612 × 1,005 × 464,0927) +
(17,1741(1 + 0,0078)1,148 × 636,9793)

43,0699 × 1,0061
 

𝑇𝑡6𝐴 = 515,0795 𝐾 

A distate 6 dan 16 bidapat dari Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 yaitu dari 

gambar skema engine F100-PW-220. Berikut ini a dari 

state 6 dan 16; 

Tabel 4.29 Data A6 dan A16 Kondisi Idle After MRO 

A6 dan A16 

SKALA     1 : 4,1372 

STATE 
DGAMBAR 
(mm) 

DREAL 
(mm) 

AGAMBAR 
(mm^2) AREAL (mm) 

A 
(m^2) 

Cone 
Nozzle 72,960 301,853 71561,839 71561,839 0,072 

6 176,050 728,362 416662,009 345100,169 0,345 

16 224,630 929,349 678339,893 261677,884 0,262 
 

𝐴6 dan 𝐴16 didapat dari perhitungan dibawah ini; 

 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 176,050 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 728,362 mm 
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𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
728,362

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 72,960 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 301,853 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
301,853

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 71561,839 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 224,630 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 929,349 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
929,349

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 mm2 
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 𝐴6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

− 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 −  71561,839 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 345100,169 mm2 

𝐴6 = 0,345 m2 

 𝐴16 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 −  𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 −  416662,009 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 261677,884 mm2 

𝐴16 = 0,262 m2 

Unt uk daerah mixing properties didapat dengan cara 

iterasi meunggunakan momentum balance di mixing of hot 

and cold streams hal 127; 

Sehingga harus diketahui propeties state 6 dan 16 

sebelum melakukan iterasi untuk menentukan properties 

di state 6A; 

 

 Properties state 6 

Tabel 4.30 Data Properties State 6 Kondisi Idle After 

MRO  

PROPERTIES STATE 6 

STATE 
6 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

M6 0,5   



131 

 

P6 0,9781 bar 

T6 571,5818 K 

A6 0,3451 m^2 

a 6 467,6223 m/s 

C6 233,8111 m/s 

ρ6 0,2145 KJ/Kg K 
 

Dengan diketahui 𝑃𝑡6 data sheet   dan 𝑀6  

merupakan Mach number turbine design diasumsikan 

dengan bilai 0,5 sesuai di mixng of hot and cold streams 

hal 128, maka didapat 𝑃6 dengan menggunakan local 

isentropic stagnation properties equiation (12.21a); 

𝑃𝑡6

𝑃6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
𝑃𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀6
2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
1,1515

(1 +
1,333 − 1

2
0,56

2)

1,333
1,333−1

 

𝑃6  = 0,9781 bar 

Dengan diketahui 𝑇𝑡6dari perhitungan enthalpy 

balance,𝑀6  merupakan Mach number turbine design 

diasumsikan dengan bilai 0,5 sesuai di mixng of hot and 

cold streams hal 128, maka didapat 𝑇6 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 
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𝑇𝑡6

𝑇6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2) 

𝑇6 =
𝑇𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀6

2)
 

𝑇6 =
595,3739 

(1 +
1,333 − 1

2
0,56

2)
 

𝑇6 = 571,5818 K 

Dengan diketahui 𝑇6, bisa menentukan 𝑎6 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎6 = √𝑘𝑅𝑇6 

𝑎6 = √1,333 × 0,287 × 571,5818 × 1000 

𝑎6 = 467,6223
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎6dan 𝑀6 maka bisa ditentukan 

𝐶6dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀6 =
𝐶6 

𝑎6
 

𝐶6 = 𝑀6 × 𝑎6 

𝐶6 = 0,5 × 467,6223 

𝐶6 = 233,8111
m

s
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Dengan diketahui nilai 𝐶6bisa mencari nilai 

𝜌6menggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁℎ𝑜𝑡 = 𝜌6𝐶6𝐴6 

ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓) = 𝜌6𝐶6𝐴6 

𝜌6 =
ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)

𝐶6𝐴6
 

𝜌6 =
17,1741(1 + 0,0078)

233,8111 × 0,3451
 

𝜌6 = 0,2145
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

 Properties state 16 

Tabel 4.31 Data Properties State 16 Kondisi Idle After 

MRO  

PROPERTIES STATE 16 

STATE 
16 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

M16 1,4018   

P16 0,9781 bar 

T16 333,1591 K 

A16 0,2617 m^2 

a 16 365,8734 m/s 

C16 512,8797 m/s 

ρ16 0,1920 KJ/Kg K 
 

Dengan aliran yang di 𝑃16𝑃16 yang uniform across duct 

di state 6 dan 16 di mixing of hot and cold streams  hal 127, 

maka nilai 𝑃16 =  𝑃16, maka didapat 𝑀16 dengan 
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menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑃𝑡16

𝑃16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )

𝑘
𝑘−1

 

𝑀16 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡16

𝑃16
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀16 =  √
2

1,4 − 1
((

3,1204   

0,9781
)

1,4−1
1,4

− 1) 

𝑀16 = 1,4018 

Dengan diketahui 𝑇𝑡16 dan 𝑀16 maka didapat 𝑇6 

dengan menggunakan local isentropic stagnation 

properties equiation (12.21b); 

𝑇𝑡16

𝑇16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 ) 

𝑇16 =
𝑇𝑡16

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )
 

𝑇16 =
464,0927 

(1 +
1,4 − 1

2 1,25226
2)

 

𝑇16 = 333,1591 K 
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Dengan diketahui 𝑇16, bisa menentukan 𝑎16 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎16 = √𝑘𝑅𝑇16 

𝑎16 = √1,4 × 0,287 × 333,1591  × 1000 

𝑎16 = 365,8734
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎16dan 𝑀16 maka bisa ditentukan 

𝐶16dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀16 =
𝐶16

𝑎16
 

𝐶16 = 𝑀16 × 𝑎16 

𝐶16 = 1,2969 × 365,8734 

𝐶16 = 512,8797
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶16bisa mencari nilai 

𝜌16menggunakan continuity equation compressible flow; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 𝜌16𝐶16𝐴16 

𝜌16 =
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑

𝐶16𝐴16
 

𝜌16 =
25,7612

512,8797 × 0,2617
 

𝜌16 = 0,1920
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 
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Dengan momentum balance di mixing hot and cold 

streams hal 127, maka didapat: 

Tabel 4.32 Data Momentum Balance Kondisi Idle After MRO 

MOMENTUM BALANCE 

STATE 
IDLE AFTER 

MRO 

(ṁhot(1+f)C6+P6A6) 4047,3094 

(ṁcoldC16+P16A16) 13212,6589 

(ṁhot (1+f)C6+P6A6)+(ṁcoldC16+P16A16) 17259,9683 
  

Dimana momentum balance;  

(ṁℎ𝑜𝑡 (1 + 𝑓)𝐶6 +  𝑃6𝐴6) + (ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 𝐶16 + 𝑃16𝐴16)

= (ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 + 𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 

(17,1741(1 + 0,0078) × 241,8427 + 0,9781

× 0,345) 

+(25,7612 × 470,9591 + 0,9781 × 0,2617) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 17259,9683 

Dengan iterasi setiap kenaikan 0,1 Mach Number di 

mixing hot and cold streams equaitons 8 hal 128. Didapat 

properties distate 6A sebagai berikut; 

 

Tabel 4.33 Data Properties 6A Kondisi Idle After 

MRO 

PROPERTIES STATE 6A 

STATE 
6A 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

M6A 0,9714   
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P6A 0,5679 bar 

T6A 445,0765 K 

C6A 400,7284 m/s 

ρ6A 0,0983 KJ/Kg K 

k. Perhtiunga state 7 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat properties 6A=7= constant. Sebagai 

berikut; 

𝑃𝑡6𝐴 =  𝑃𝑡7 = 1,0182  bar 

𝑇𝑡6𝐴 = 𝑇𝑡7 = 515,0795 𝐾 

Tabel 4.34 Data Properties 7 Kondisi Idle After MRO 

PROPERTIES STATE 7 

STATE 
7 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

M7 0,9714   

P7 0,5679 bar 

T7 445,0765 K 

C7 400,7284 m/s 

ρ7 0,0983 KJ/Kg K 

   

l. Perhitungn state 9 

Dari Pratt & Whitney. Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220 dan Mattingly, Jack D. with a 

foreword by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing. Diketahui presesntase dari 𝐴𝑗 properteies dari 
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state 9. Maka properties distate 9 bisa diketahui sebagai 

berikut: 

Dari presentase 𝐴𝑗 bisa diketahui luasan didaerah 

throat. Diameter dari throat dan divergen bersumber dari 

dirvegen sizing area Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220.  

 Diameter 𝐴8Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 33,7 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.35 Data 𝐴8 Kondisi Idle After MRO 

A 8 

AJ 
THROAT 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

86,3836 0,8159 m 

100 0,8560 m 

A 8 0,5228 m^2 
 

Diameter  dari 𝐴8didapat dari interpolasi; 

𝐷8 = 0,5613 +
(86,3836 − 0)

(100 − 0)
(0,8560 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,8159 𝑚 

Maka luaasan 𝐴8 

𝐴8 = 𝜋 ×
𝐷8

2

4
 

𝐴8 = 𝜋 ×
0,81592

4
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𝐴8 = 0,5228 𝑚2 

 Diameter 𝐴9Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 40,1 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.36 Data 𝐴9 Kondisi Idle After MRO 

A 9 

AJ 
DIRVERGEN 

IDLE AFTER 
MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

86,3836 0,9584 m 

100 1,0210 m 

A 9 0,7213 m^2 
 

Diameter  dari 𝐷9didapat dari interpolasi; 

𝐷9 = 0,5613 +
(86,3839 − 0)

(100 − 0)
(1,0210 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,9584 𝑚 

Maka luaasan 𝐴9; 

𝐴9 = 𝜋 ×
𝐷9

2

4
 

𝐴9 = 𝜋 ×
0,95842

4
 

𝐴9 = 0,7213 𝑚2 

Dengan menggunakan rasio luasan di Appendix E 

Compressible Flow Functions dibuku Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. Didapat 𝑀9 berikut; 
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𝐴

𝐴∗
 

𝐴9

𝐴8
= 1,3797 

Dari rasio luasan didapat  𝑀9 dengan interpolasi sebgai 

berikut; 

Tabel 4.37 Data M State 9 Kondisi Idle After 

MRO 

STATE 9 

A/A* M 

1,3862 0,4800 

1,3797 0,4831 

1,3653 0,4900 
 

𝑀9 = 0,4800 +
(1,3797 − 1,3862)

(1,3653 − 1,3862)
(0,4900 − 0,400) 

𝑀9 = 0,4831 

Dengan diketaui 𝑀9 , didapat properties di state 9; 

Tabel 4.38 Data Properties State 9 Kondisi Idle After 

MRO 

PROPERTIES STATE 9 SATUAN 

Pt9/P9 1,1649   

Pa 1,0011 bar 

P9 2,7845 bar 

Pt9  3,2436 bar 

T9 495,8117 K 

a 9 435,5263 m/s 
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C j 210,4090 m/s 
 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) menggunakan 𝑀9, didapat Pt9/P9 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

1,333 − 1

2
0,48312)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= 1,1649  

Dengan diketaui 𝑃𝑡9/𝑃9 bisa didapat 𝑃9 menggunakan 

parametric cycle analysis of real engines euation (7-86b). 

Tabel 4.39 Data Pressure Rasio Kondisi Idle After 

MRO 

PRESSURE RASIO 

STATE 
IDLE AFTER 

MRO 

πr 1 

πd 0,999 

πf 3,120 

πcH 25,022 

πb 0,920 

πtH 0,141 

πtL 0,431 

πm 0,765 

πn 0,97 
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Dimana; 

𝑃𝑡9

𝑃9
=  

𝑃𝑎

𝑃9
𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝑛 

𝑃9 =  
𝑃𝑎𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝑛

𝑃𝑡9
𝑃9

 

𝑃9 = 

(1,0011 × 1 × 0,999 × 3,120 × 25,022 × 0.920

× 0,141 × 0,431 × 0.765

× 0,97)/(1,1649  ) 

𝑃9 =  2,7845 bar 

Dengan diketahui 𝑃9 maka bisa didapat 

𝑃𝑡9menggunakan Dengan local isentropic stagnation 

properiesequation (12.21b); 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 𝑃9 (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 2,7845 (1 +
1,333 − 1

2
0,48312)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9 = 3,2436 bar 

Dengan 𝑀9 dapat diperoleh 𝑇9 menggunakan Dengan 

local isentropic stagnation properiesequation (12.21b); 
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𝑇𝑡9

𝑇9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2) 

𝑇9 =
𝑇𝑡9

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀9

2)
 

𝑇9 =
515,0795

(1 +
1,333 − 1

2
0,48312)

 

𝑇9 = 495,8117 K 

Dengan diketahui 𝑇9, bisa menentukan 𝑎9 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎9 = √𝑘𝑅𝑇9 

𝑎9 = √1,333 × 0,287 × 495,8117  × 1000 

𝑎9 = 435,5263
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎9dan 𝑀9 maka bisa ditentukan 

𝐶9dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀9 =
𝐶9

𝑎9
 

𝐶9 = 𝑀9 × 𝑎9 

𝐶9 = 0,4831 × 435,5263 

𝐶𝑗 = 𝐶9 = 210,4090
m

s
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m. Perhitungan Thrust 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Yang didapat keadaan nozzle 

under-expended atau over-expended. Maka Thrust bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Tabel 4.40 Data Thrust Kondisi Idle After MRO 

THRUST 

STATE IDLE AFTER MRO SATUAN 

ṁmix 43,0699 kg/s 

C a 0,0000 m/s 

C j 210,4090 m/s 

Pa 1,0011 bar 

P9 2,7845 bar 

AJ 0,7213 m^2 

F  9063,590097 N 
 

 Dengan 𝑃9>𝑃𝑎maka keadaan nozzle under-expended 

menurut buku Elements Of Gas Turbine Propulsion bab 3 

hal 172., sehingga thrust didapat; 

𝐹 = ṁ𝑚𝑖𝑥(𝐶𝑗 − 𝐶𝑎) +  𝐴𝑗 (𝑃9 − 𝑃𝑎) 

𝐹 = 43,0699(210,4090 − 0) +  0,7213(2,7845 − 1,0011) 

𝐹 =  9063,590097 𝑁 

n. Perhitungan SFC 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 
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India : Dorling Kindersley. Maka SFC bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Tabel 4.41 Data SFC Kondisi Idle After MRO 

SFC SATUAN 

STATE IDLE BEFOR MRO   

ṁfeul total  0,1346 kg/s 

F 9063,5901 N 

SFC  0,0535 kg/N.h 
  

Dengan menggunakan SFC di bab 2 hal 71; 

𝑆𝐹𝐶 =
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 

𝐹
 

𝑆𝐹𝐶 =
0,1346 × 3600

9063,5901
 

𝑆𝐹𝐶 = 00,0535
kg

N
. h 

 

4.7 Perhitungan Kondisi Mill After MRO 

Dimana data didapat dari Engine Test Cell bisa 

menentukan pressure dan temperature tiap state.  

Tabel 4.42 Data  kondisi Mill After MRO 

DATA DIKETAHUI 

STATE 
MILL AFTER 

MRO 
SATUAN 

P0 1,0011 bar 

P2 0,8819 bar 

Pt2 1,0050 bar 

Tt2 319,1959 K 
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FTIT 1 1225,0700 K 

FTIT 2 1232,2030 K 

FTIT 3 1313,3900 K 

FTIT 4 1196,4520 K 

FTIT 5 1240,9730 K 

FTIT 6 1192,4230 K 

FTIT 7 1240,9730 K 

FTIT AVG 1234,4977 K 

Pt6 2,7355 bar 

N2 12781,4000 rpm 

N1 10025,5000 rpm 

AJ 1,7416 % 

EPR 2,7207   

ṁfeul 1,1555 kg/s 

ṁfeulAC 0,0634 kg/s 

ṁfeulAD 0,0581 kg/s 
 

Pressure dan temperature tiap state dapat dilihat sebagai 

berikut; 

 

Tabel 4.43 Data Pressure Tiap State kondisi Mill After MRO  

KONDISI PRESSURE TIAP STATE 

STATE 
MILL AFTER 

MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

Pt0 1,0011 bar 

Pt2 1,0050 bar 

P2 0,8819 bar 

Pt13 3,1357 bar 

Pt3 25,1486 bar 

Pt4 23,1367 bar 

Pt4.5 6,3108 bar 
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Pt5 3,8231 bar 

Pt16 3,1357 bar 

Pt6 3,8231 bar 

Pt6A 2,7355 bar 

Pt7 2,7355 bar 

Pt8   bar 

Pt9 8,2787 bar 

 

Tabel 4.44 Data  Temperature Tiap State kondisi Mill 

After MRO  

KONDISI TEMPERATURE TIAP STATE 

STATE MILL AFTER MRO SATUAN 

T0 287,4740 K 

Tt0 287,4740 K 

Tt2 319,1959 K 

Tt13 463,8112 K 

Tt3 933,8248 K 

Tt4 1626,6574 K 

Tt4.5 1234,4977 K 

Tt5 1109,8622 K 

Tt16 463,8112 K 

Tt6 1109,8622 K 

Tt6A 779,2528 K 

Tt7 779,2528 K 

Tt8 779,2528 K 

Tt9 779,2528 K 
 

Kondisi tiap state dari temperatur dan pressure stagnasi 

bisa dikethaui dengan menggunakan nilai konstata. Sebagai 

berikut; 
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Tabel 4.45 Data Nilai Konstata Yang Diketahui kondisi Mill 

After MRO 

NILAI KETENTUAN  SATUAN 

ηf 0,87 % 

ηc, ηt 0,85 % 

ηm 0,99 % 

ηn, ηj 0,95 % 

ηb 0,98 % 

ΔPb 0,08 % 

kair 1,4   

kgas 1,333   

R 0,2870 KJ/Kg K 

ρair 1,2371 Kg/m^3 

cpair 1,005 KJ/Kg K 

cpgas 1,148 KJ/Kg K 

cpmix 1,0129 KJ/Kg K 

R 0,2870 KJ/Kg K 

Ca 0 m/s 

a 339,905 m/s 

M0 0   

D inlet (") 34,8 inchi 

D inlet (m) 0,8839 m 

D AB MAX (") 46,5 inchi 

D AB MAX  (m) 1,1811 m 

A inlet  0,6136 m^2 

A AB MAX 1,0956 m^2 
 

Dimana konstata didapt dari; 

 𝜂𝑓 didapat dari Abdul-Nabe, Rana Adil and Tariq, 

Mohammad. 2014. Thermal Analysis Of A Gas Turbine 

Cycle For A Turbojet Engine. International Journal Of 

Advanced Research In Engineering And Technology 

(IJARET). Allahabad India. 
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 𝜂𝑐 , dan  𝜂𝑡didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 2 compressor and turbine efisiencies hal 56. 

 𝜂𝑚 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

mechanical loses hal 66. 

 𝜂𝑗/𝜂𝑛 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 3 propelling nozzles hal 108 

 𝜂𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., 

and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

combustion efisiensi hal 68. 

 ∆𝑃𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

pressure loses hal 61 

 𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 , 𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠, 𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 , 𝑘𝑎𝑖𝑟 , 𝑘𝑔𝑎𝑠,  dan 𝑅 didapat dari buku 

dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley bab 2 variation of 

spesific heat hal 66. 

 𝜌𝑎𝑖𝑟, 𝑎,  didapat dari tabel ISA dengan ketinggian 104 

mdpl. Dengan mengunakan interpolasi. 

 𝐶𝑎, 𝑀0 didapat dari  𝑎,  dengan ketinggian 104 mpdl dan 

keadaan Engine statis. 

 𝐴𝑖𝑛𝑙𝑒𝑡 , dan 𝐴𝐴𝐵 𝑀𝐴𝑋 didapat dari Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-

PW-220. 
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a. Perhitungan State 0 

Pengujian yang dilalukan di ketinggian 104 mdpl, 

berada di Skatek 042. Sehingga kondisi 0 didapat dari ISA 

tabel.  

Tabel 4.46 Data ISA Tabel Dengan Ketinggian 104 mdpl 

SI kondisi Mill After MRO 

ISA TABEL 

Altitude P0 T0 ρ/ρ0 a 

0 1,0133 288,1500 1 340,3 

104 1,0011 287,4740 0,990203 339,9048 

500 0,9546 284,9000 0,9529 338,4 
 

Dengan cara interpolasi didapat pressure, kecepatan 

suara dan tempurature statis di ketingginan 104mdpl. 

𝑃0 = 1,0133 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(0,9546 − 1,0133) 

𝑃0 = 1,0011 bar 

𝑇0 = 288,15 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(284,9 − 288,15) 

𝑇0 = 287,474 K 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑃𝑡0; 

𝑃𝑡0

𝑃0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 𝑃0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1
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𝑃𝑡0 = 1,0011 × (1 +
1,4 − 1

2
02)

1,4
1,4−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑇𝑡0; 

𝑇𝑡0

𝑇0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 𝑇0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 287,474 × (1 +
1,4 − 1

2
02) 

𝑇𝑡0 = 287,474 

b. Perhitungan State 2 

Distate 2 data didapat dari FDR (Flight Data Recorder), 

yang berupa 𝑇𝑡2, 𝑃𝑡2, 𝑃2. Bisa diketahui properties distate 

2 yang bersumber dari buku Pritchard, Philip J., 2011. 

Introduction To Fluid Mechanic. Eight Edition. United 

State America : R.R. Donnelley-JC. Bab 12 Introdustion to 

Compressible Flow. 

𝑇𝑡2 =  319,1959 K 

𝑃𝑡2 =  1,0050 bar 

𝑃2 =  0,8819 bar 

 Dari 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui kita bisa mencari ṁ𝑖, 
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Tabel 4.47 Data ṁi kondisi Mill After MRO 

ṁi   

STATE MILL AFTER MRO SATUAN 

Pt2 1,0050 bar 

P2 0,8819 bar 

Pt2/P2 1,1396   

M2 0,4362   

T2 307,4959 K 

a2 351,4994 m/s 

C2 153,3142 m/s 

ṁi 116,3866 kg/s 
 

Dengan 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui dari data FDR  

dan local isentropic stagnation properies equation 

(12.21a) maka nilai 𝑀2diperoleh; 

𝑃𝑡2

𝑃2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑀2 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡2

𝑃2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀2 =  √
2

1,4 − 1
((1,1396)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑀2 =  0,4362 

Lalu dengan diketahui 𝑀2 dapat menentukan dari 𝑇2 

dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b); 
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𝑇𝑡2

𝑇2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇2 =
𝑇𝑡2

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2)

 

𝑇2 =
319,1959

(1 +
1,4 − 1

2
0,43622)

 

𝑇2 = 307,4959 K 

Dengan diketahui 𝑇2, bisa menentukan 𝑎2 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎2 = √𝑘𝑅𝑇2 

𝑎2 = √1,4 × 0,287 × 307,4959 × 1000 

𝑎2 = 351,4994 

Dengan diketehui 𝑎2dan 𝑀2 maka bisa ditentukan 

C2dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13). 

𝑀2 =
𝐶2 

𝑎2
 

𝐶2 = 𝑀2 × 𝑎2 

𝐶2 = 0,4362 × 351,4994 

𝐶2 = 153,3142
m

s
 

Dengan diketahui nilai C2bisa mencari nilai 

ṁimenggunakan continuty equation compressible flow; 
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ṁ =  𝜌𝐶𝐴 

ṁ𝑖 =  𝜌𝐶2𝐴𝑖 

ṁ𝑖 =  1,2371 × 153,3142 × 0,6136 

ṁ𝑖 = 116,3866
𝑘𝑔

s
 

c. Perhitungan state 13 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Fan pressure rasio (FPR) didapat sebesar 

3,12. Maka properties distate 13 bisa diketahui sebgaia 

berikut: 

Menggunakan pressure rasio maka𝑃𝑡13 diketahui; 

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
= 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 𝑃𝑡2 × 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 1,0050 × 3,12 

𝑃𝑡13 = 3,1357 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡13, 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑓
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑓
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,87
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3284 

𝑇𝑡13

𝑇𝑡2
= (

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡2 × (
𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 319,1959 + (3,12)0,3284 

𝑇𝑡13 =463,8112  K 

d. Perhtiungan state 3 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Compressor pressure rasio(CPR) didapat 

sebesar 8,02. Maka properties disatet 3 bisa diketahui 

sebgaia berikut: 

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
= 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 𝑃𝑡13 × 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 3,1357  × 8,02 

𝑃𝑡3 = 25,1486 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡3; 
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑐
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑐
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,85
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3361 

𝑇𝑡3

𝑇𝑡13
= (

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 𝑇𝑡13 × (
𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 463,8112 × (8,02)0,3361 

𝑇𝑡3 = 933,8248 𝐾 

e. Perhitungan state 4 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1234,4977 k. Maka properties distate4 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13; 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
𝑇𝑡13

𝜂𝑐
((

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 
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𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
463,8112 

0,85
((8,02)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  443,7499  𝐾 

Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
1,005 ×  443,7499

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 = 450,1993 
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

 Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐻

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
450,1993 

1,148
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 = 392,1597 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡4; 

𝑇𝑡4 = 𝑇𝑡4.5 + (𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5) 

𝑇𝑡4 = 1234,4977 + 392,1597 

𝑇𝑡4 = 1626,6574 K 
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Dan nilai pressure 𝑃𝑡4 dengan pressure loses sebesar 8 

persen dari 𝑃𝑡3; 

𝑃𝑡4 = 𝑃𝑡3 − (𝑃𝑡3 × ∆𝑃𝑏) 

𝑃𝑡4 = 25,1486 − (25,1486 × 0,08) 

𝑃𝑡4 = 23,1367 bar 

f. Perhitungan state 4.5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1234,4977 K. Maka properties distate 4.5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡4.5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
= (

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 
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𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

1626,6574

1234,4977 
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= 3,6661 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡4.5; 

𝑃𝑡4.5 =
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4
𝑃𝑡4.5

 

𝑃𝑡4.5 =
23,1367

3,6661 
 

𝑃𝑡4.5 = 6,3108 bar 

g. Perhitungan state 5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1234,4977 𝐾. Maka properties distate 5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2; 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
𝑇𝑡2

𝜂𝑓
((

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
319,1959

0,87
((3,12)

1,4−1
1,4 − 1) 
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𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  140,9460 𝐾 

 Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
1,005 ×   140,9460

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 = 143,0816
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐿

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
143,0816

1,148
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 = 124,6355 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡5; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡4.5 − (𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5) 

𝑇𝑡5 = 1234,4977 − 124,6355  

𝑇𝑡5 = 1109,8622 K 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡5; 
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
= (

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

1234,4977

1109,8622
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= 1,6507 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡5 ; 

𝑃𝑡5 =
𝑃𝑡4

(
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
) × (

𝑃𝑡4.5
𝑃𝑡5

)
 

𝑃𝑡5 =
23,1367

3,6661 × 1,6507 
 

𝑃𝑡5 = 3,8231 bar 
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h. Perhitungan state 6 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari 

bukuSaravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, 

G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : 

Dorling Kindersley.Maka properties distate 6 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡6; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡6 = 1109,8622 K 

Sedangkan 𝑃𝑡6; 

𝑃𝑡6 = 𝑃𝑡5 = 3,8231  bar 

i. Perhitungan state 16 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : R.R. 

Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari buku 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley.Maka properties distate 16 bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡16; 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡16 = 463,8112 K 

Sedangkan 𝑃𝑡16; 
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𝑃𝑡16 = 𝑃𝑡13 = 3,1357 bar 

j. Perhitungan state 6A 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley, dan Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-PW-

220.dan dari data sheet FDR didapat𝑀6= 0,5 dan 𝑃𝑡6𝐴= 

1,0182 bar. Maka properties distate 6A bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan bypasa rasio dari Introduction Intermediate 

Level Maintenance F100-PW-220. Didapat bypass rasio 

0,6:1. Maka ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 × ṁ𝑖 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 ×  116,3866 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 69,8320
kg

s
 

Sedangkan ṁℎ𝑜𝑡; 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×  ṁ𝑖 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×   116,3866 

ṁℎ𝑜𝑡 = 46,5546
kg

s
 

Feul/ air didapat dari feul/air rasio hal 68; 

𝑓 =  
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙

ṁℎ𝑜𝑡
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𝑓 =  
1,1555

46,5546
 

𝑓 = 0,0248 

Temperature 6a didapat dengan equations antara the 

properties mixture of gasesdi mixing of hot and cold 

streams hal 127.  

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠

(ṁ𝑐 + ṁℎ)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
(69,8320 × 1,005) + (46,5546(1 + 0,0248) × 1,148)

(69,8320 + 46,5546)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 = 1,0129
𝐾𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Temperature 6a didapat dengan enthalpy balance di 

mixing of hot and cold streams hal 127.  

 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

=  ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥𝑇𝑡6𝐴 

𝑇𝑡6𝐴 =
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥
 

𝑇𝑡6𝐴 = 

(69,8320 × 1,005 × 463,8112) +
(46,5546(1 + 0,0248)1,148 × 1109,8622)

117,5421 × 1,0129
 

𝑇𝑡6𝐴 = 783,9577 𝐾 

A distate 6 dan 16 bidapat dari Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 yaitu dari 

gambar skema engine F100-PW-220. Berikut ini a dari 

state 6 dan 16; 

Tabel 4.48 Data A6 dan A16 kondisi Mill After MRO 
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A6 dan A16 

SKALA     1 : 4,1372 

STATE 
DGAMBAR 
(mm) 

DREAL 
(mm) 

AGAMBAR 
(mm^2) AREAL (mm) 

A 
(m^2) 

Cone 
Nozzle 72,960 301,853 71561,839 71561,839 0,072 

6 176,050 728,362 416662,009 345100,169 0,345 

16 224,630 929,349 678339,893 261677,884 0,262 
 

𝐴6 dan 𝐴16 didapat dari perhitungan dibawah ini; 

 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 176,050 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 728,362 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
728,362

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 72,960 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 301,853 mm 
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𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
301,853

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 71561,839 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 224,630 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 929,349 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
929,349

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 mm2 

 𝐴6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

− 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 −  71561,839 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 345100,169 mm2 

𝐴6 = 0,345 m2 

 𝐴16 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 −  𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 
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𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 −  416662,009 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 261677,884 mm2 

𝐴16 = 0,262 m2 

Unt uk daerah mixing properties didapat dengan cara 

iterasi meunggunakan momentum balance di mixing of hot 

and cold streams hal 127; 

Sehingga harus diketahui propeties state 6 dan 16 

sebelum melakukan iterasi untuk menentukan properties 

di state 6A; 

 

 Properties state 6 

Tabel 4.49 Data Properties State 6 kondisi Mill After 

MRO 

PROPERTIES STATE 6 

STATE 
6 MILL AFTER MRO SATUAN 

M6 0,5   

P6 3,2472 bar 

T6 1065,5103 K 

A6 0,3451 m^2 

a 6 638,4617 m/s 

C6 319,2309 m/s 

ρ6 0,4226 KJ/Kg K 
 

Dengan diketahui 𝑃𝑡6 data sheet   dan 𝑀6  merupakan 

Mach number turbine design diasumsikan dengan bilai 0,5 

sesuai di mixng of hot and cold streams hal 128, maka 

didapat 𝑃6 dengan menggunakan local isentropic 

stagnation properties equiation (12.21a); 
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𝑃𝑡6

𝑃6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
𝑃𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀6
2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
3,8231

(1 +
1,333 − 1

2 0,56
2)

1,333
1,333−1

 

𝑃6  = 3,2472 bar 

Dengan diketahui 𝑇𝑡6dari perhitungan enthalpy 

balance,𝑀6  merupakan Mach number turbine design 

diasumsikan dengan bilai 0,5 sesuai di mixng of hot and 

cold streams hal 128, maka didapat 𝑇6 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑇𝑡6

𝑇6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2) 

𝑇6 =
1109,8622

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀6
2)

 

𝑇6 =
636,9793 

(1 +
1,333 − 1

2
0,56

2)
 

𝑇6 = 1065,5103 K 

Dengan diketahui 𝑇6, bisa menentukan 𝑎6 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 
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𝑎6 = √𝑘𝑅𝑇6 

𝑎6 = √1,333 × 0,287 × 1065,5103 × 1000 

𝑎6 = 638,4617
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎6dan 𝑀6 maka bisa ditentukan 

𝐶6dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀6 =
𝐶6 

𝑎6
 

𝐶6 = 𝑀6 × 𝑎6 

𝐶6 = 0,5 × 638,4617 

𝐶6 = 319,2309
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶6bisa mencari nilai 

𝜌6menggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁℎ𝑜𝑡 = 𝜌6𝐶6𝐴6 

ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓) = 𝜌6𝐶6𝐴6 

𝜌6 =
ṁℎ(1 + 𝑓)

𝐶6𝐴6
 

𝜌6 =
46,5546(1 + 0,0248)

319,2309 × 0,3451
 

𝜌6 = 0,4226
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

 Properties state 16 
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Tabel 4.50 Data Properties State 16 kondisi Mill After 

MRO 

PROPERTIES STATE 16 

STATE 
16 

MILL AFTER 
MRO SATUAN 

M16 1,9875   

P16 3,2472 bar 

T16 259,1026 K 

A16 0,2617 m^2 

a 16 314,8415 m/s 

C16 625,7618 m/s 

ρ16 0,4265 KJ/Kg K 
 

Dengan aliran yang di 𝑃16𝑃16 yang uniform across duct 

di state 6 dan 16 di mixing of hot and cold streams  hal 127, 

maka nilai 𝑃16 =  𝑃16, maka didapat 𝑀16 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑃𝑡16

𝑃16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )

𝑘
𝑘−1

 

𝑀16 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡16

𝑃16
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀16 =  √
2

1,4 − 1
((

3,8231   

3,2472
)

1,4−1
1,4

− 1) 

𝑀16 = 1,9875 
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Dengan diketahui 𝑇𝑡16 dan 𝑀16 maka didapat 𝑇6 

dengan menggunakan local isentropic stagnation 

properties equiation (12.21b); 

𝑇𝑡16

𝑇16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 ) 

𝑇16 =
𝑇𝑡16

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )
 

𝑇16 =
1109,8622 

(1 +
1,4 − 1

2
1,98756

2)
 

𝑇16 = 259,1026 K 

Dengan diketahui 𝑇16, bisa menentukan 𝑎16 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎16 = √𝑘𝑅𝑇16 

𝑎16 = √1,4 × 0,287 × 259,1026  × 1000 

𝑎16 = 314,8415
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎16dan 𝑀16 maka bisa ditentukan 

𝐶16dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀16 =
𝐶16

𝑎16
 

𝐶16 = 𝑀16 × 𝑎16 

𝐶16 = 1,9875 × 314,8415 



172 

 

𝐶16 = 625,7618
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶16bisa mencari nilai 

𝜌16menggunakan continuity equation compressible flow; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 𝜌16𝐶16𝐴16 

𝜌16 =
ṁ𝑐

𝐶16𝐴16
 

𝜌16 =
69,8320

625,7618 × 0,2617
 

𝜌16 = 0,4265
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Dengan momentum balance di mixing hot and cold 

streams hal 127, maka didapat: 

Tabel 4.51 Data Momentum Balance kondisi Mill After 

MRO 

MOMENTUM BALANCE 

STATE 
MILL AFTER 

MRO 

(ṁh (1+f)C6+P6A6) 15231,6616 

(ṁcC16+P16A16) 43699,0310 

(ṁhot(1+f)C6+P6A6)+(ṁcoldC16+P16A16) 58930,6926 
  

Dimana momentum balance;  

(ṁℎ𝑜𝑡 (1 + 𝑓)𝐶6 +  𝑃6𝐴6) + (ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 𝐶16 + 𝑃16𝐴16)

= (ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 + 𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 
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(69,8320(1 + 0,0248) × 319,2309 +  3,2472

× 0,345) 

+(46,5546 × 625,7618 + 3,2472 × 0,2617) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 16666,7801 

Dengan iterasi setiap kenaikan 0,1 Mach Number di 

mixing hot and cold streams equaitons 8 hal 128. Didapat 

properties distate 6A sebagai berikut; 

 

Tabel 4.52 Data Properties 6A kondisi Mill After 

MRO 

PROPERTIES STATE 6A 

STATE 
6A 

MILL AFTER 
MRO SATUAN 

M6A 0,9983   

P6A 1,4796 bar 

T6A 672,3716 K 

C6A 506,3217 m/s 

ρ6A 0,2119 KJ/Kg K 

k. Perhtiunga state 7 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat properties 6A=7= constant. Sebagai 

berikut; 

𝑃𝑡6𝐴 =  𝑃𝑡7 = 2,7355  bar 

𝑇𝑡6𝐴 = 𝑇𝑡7 = 783,9577 𝐾 

Tabel 4.53 Data Properties 7 kondisi Mill After MRO 
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PROPERTIES STATE 7 

STATE 
7 

MILL AFTER 
MRO SATUAN 

M7 0,9983   

P7 1,4796 bar 

T7 672,3716 K 

C7 506,3217 m/s 

ρ7 0,2119 KJ/Kg K 

l. Perhitungn state 9 

Dari Pratt & Whitney. Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220 dan Mattingly, Jack D. with a 

foreword by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing. Diketahui presesntase dari 𝐴𝑗 properteies dari 

state 9. Maka properties distate 9 bisa diketahui sebagai 

berikut: 

Dari presentase 𝐴𝑗 bisa diketahui luasan didaerah 

throat. Diameter dari throat dan divergen bersumber dari 

dirvegen sizing area Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220.  

 Diameter 𝐴8Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 33,7 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.54 Data𝐴8 kondisi Mill After MRO 

A 8 

AJ THROAT MILL AFTER MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

1,7416 0,5665 m 

100 0,8560 m 
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A 8 0,2520 m^2 
 

Diameter  dari 𝐴8didapat dari interpolasi; 

𝐷8 = 0,5613 +
(1,7416 − 0)

(100 − 0)
(0,8560 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,5665 𝑚 

Maka luaasan 𝐴8 

𝐴8 = 𝜋 ×
𝐷8

2

4
 

𝐴8 = 𝜋 ×
0,56652

4
 

𝐴8 = 0,2520𝑚2 

 Diameter 𝐴9Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 40,1 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.55 Data𝐴9 kondisi Mill After MRO 

A 9 

AJ 
DIRVERGEN 

MILL AFTER 
MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

1,7416 0,5693 m 

100 1,0210 m 

A 9 0,2545 m^2 
 

Diameter  dari 𝐷9didapat dari interpolasi; 
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𝐷9 = 0,5613 +
(1,7416 − 0)

(100 − 0)
(1,0210 − 0,56213) 

𝐷8 = 0,5693 𝑚 

Maka luaasan 𝐴9; 

𝐴9 = 𝜋 ×
𝐷9

2

4
 

𝐴9 = 𝜋 ×
0,56932

4
 

𝐴9 = 0,2545𝑚2 

Dengan menggunakan rasio luasan di Appendix E 

Compressible Flow Functions dibuku Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. Didapat 𝑀9 berikut; 

𝐴

𝐴∗
 

𝐴9

𝐴8
= 1,0099 

Dari rasio luasan didapat  𝑀9 dengan interpolasi sebgai 

berikut; 

Tabel 4.56 Data M State 9 kondisi Mill After 

MRO 

M STATE 9  

A/A* M 

1,0099 1,1100 

1,00998 1,1106 

1,0117 1,1200 
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𝑀9 = 1,1100 +
(1,0099 − 1,0099)

(1,0117 − 1,0099)
(1,1200 − 1,1100) 

𝑀9 = 1,1106 

Dengan diketaui 𝑀9 , didapat properties di state 9; 

Tabel 4.57 Data Properties State 9 kondisi Mill After 

MRO 

PROPERTIES STATE 
9  SATUAN 

Pt9/P9 2,1121   

Pa 1,0011 bar 

P9 3,9196 bar 

Pt9  8,2787 bar 

T9 650,3901 K 

a 9 498,8190 m/s 

C j 553,9868 m/s 
 

Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) menggunakan 𝑀9, didapat Pt9/P9 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

1,333 − 1

2
1,11062)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= 2,1121 
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Dengan diketaui 𝑃𝑡9/𝑃9 bisa didapat 𝑃9 menggunakan 

parametric cycle analysis of real engines euation (7-86b). 

Tabel 4.58 Data Pressure Rasio  kondisi Mill After 

MRO 

PRESSURE RASIO 

STATE MILL AFTER MRO 

πr 1 

πd 1,004 

πf 3,120 

πcH 25,022 

πb 0,920 

πtH 0,273 

πtL 0,606 

πm 0,716 

πn 0,97 
 

Dimana; 

𝑃𝑡9

𝑃9
=  

𝑃𝑎

𝑃9
𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝑛 

 

𝑃9 =  
𝑃𝑎𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝑛

𝑃𝑡9
𝑃9

 

𝑃9 = 

(1,0011 × 1 × 1,004 × 3,120 × 25,022 × 0.920

× 0,273 × 0,606 × 0.716

× 0,97)/(2,11219  ) 

𝑃9 = 3,9196 bar 
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Dengan diketahui 𝑃9 maka bisa didapat 

𝑃𝑡9menggunakan Dengan local isentropic stagnation 

properiesequation (12.21b); 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 𝑃9 (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 3,9196 (1 +
1,333 − 1

2
1,11062)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9 = 8,2787 bar 

Dengan 𝑀9 dapat diperoleh 𝑇9 menggunakan Dengan 

local isentropic stagnation properiesequation (12.21b); 

𝑇𝑡9

𝑇9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2) 

𝑇9 =
𝑇𝑡9

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀9
2)

 

𝑇9 =
783,9577

(1 +
1,333 − 1

2 1,11062)
 

𝑇9 = 650,3901 K 

Dengan diketahui 𝑇9, bisa menentukan 𝑎9 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎9 = √𝑘𝑅𝑇9 
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𝑎9 = √1,333 × 0,287 × 650,3901  × 1000 

𝑎9 = 498,8190
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎9dan 𝑀9 maka bisa ditentukan 

𝐶9dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀9 =
𝐶9

𝑎9
 

𝐶9 = 𝑀9 × 𝑎9 

𝐶9 = 1,1106 × 498,8190 

𝐶𝑗 = 𝐶9 = 553,9868
m

s
 

m. Perhitungan Thrust 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Yang didapat keadaan nozzle 

under-expended atau over-expended. Maka Thrust bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Tabel 4.59 Data Thrust kondisi Mill After MRO 

THRUST 

STATE 
MILL AFTER 

MRO SATUAN 

ṁmix 117,5421 kg/s 

C a 0 m/s 

C j 553,9868 m/s 

Pa 1,0011 bar 

P9 3,9196 bar 

AJ 0,2545 m^2 
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F  65117,51 N 
 

 Dengan 𝑃9>𝑃𝑎 maka keadaan nozzle under-expended 

menurut buku Elements Of Gas Turbine Propulsion bab 3 

hal 172., sehingga thrust didapat; 

𝐹 = ṁ𝑚𝑖𝑥(𝐶𝑗 − 𝐶𝑎) +  𝐴𝑗 (𝑃9 − 𝑃𝑎) 

𝐹 = 117,5421(553,9868 − 0) + 0,2545(3,9196 − 1,0011) 

𝐹 =   65117,51𝑁 

n. Perhitungan SFC 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Maka SFC bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Tabel 4.60  Data SFC kondisi Mill After MRO 

SFC SATUAN 

STATE MILL AFTER MRO   

ṁfeul total  1,1555 kg/s 

F 65117,5053 N 

SFC  0,0639 kg/N.h 
 

 Dengan menggunakan SFC di bab 2 hal 71; 

𝑆𝐹𝐶 =
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 

𝐹
 

𝑆𝐹𝐶 =
1,1555 × 3600

65117,51
 

𝑆𝐹𝐶 = 0,0639
kg

N
. h 
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4.8 Perhitungan Kondisi AB MAX After MRO 

Dimana data didapat dari Engine Test Cell bisa 

menentukan pressure dan temperature tiap state.  

Tabel 4.61 Data  Kondisi AB MAX After MRO 

DATA DIKETAHUI 

STATE 
AB MAX AFTER 

MRO 
SATUAN 

P0 1,0011 bar 

P2 0,8807 bar 

Pt2 1,0043 bar 

Tt2 319,5832 K 

FTIT 1 1226,7060 K 

FTIT 2 1208,4950 K 

FTIT 3 1314,6100 K 

FTIT 4 1167,8760 K 

FTIT 5 1258,4710 K 

FTIT 6 1172,4080 K 

FTIT 7 1229,8530 K 

FTIT 
AVG 1225,4884 K 

Pt6 3,3077 bar 

N2 12898,2000 rpm 

N1 10048,4000 rpm 

AJ 64,1867 % 

EPR 2,7432   

ṁfeul 1,1532 kg/s 

ṁfeulAC 2,8021 kg/s 

ṁfeulAD 1,7002 kg/s 
 

Pressure dan temperature tiap state dapat dilihat sebagai 

berikut; 
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Tabel 4.62 Data Pressure Tiap State Kondisi AB MAX After 

MRO  

KONDISI PRESSURE TIAP STATE 

STATE AB MAX AFTER MRO SATUAN 

P0 1,0011 bar 

Pt0 1,0011 bar 

Pt2 1,0043 bar 

P2 0,8807 bar 

Pt13 3,1334 bar 

Pt3 25,1298 bar 

Pt4 23,1194 bar 

Pt4.5 6,4359 bar 

Pt5 3,9265 bar 

Pt16 3,1334 bar 

Pt6 3,9265 bar 

Pt6A 3,3077 bar 

Pt7 3,3077 bar 

Pt8   bar 

Pt9 10,0106 bar 
 

Tabel 4.63 Data Temperature Tiap State Kondisi AB MAX 

After MRO  

KONDISI TEMPERATURE TIAP STATE 

STATE AB MAX AFTER MRO SATUAN 

T0 287,4740 K 

Tt0 287,4740 K 

Tt2 319,5832 K 

Tt13 464,3740 K 

Tt3 934,9579 K 

Tt4 1618,1240 K 

Tt4.5 1225,4884 K 
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Tt5 1100,7017 K 

Tt16 464,3740 K 

Tt6 1100,7017 K 

Tt6A 780,0902 K 

Tt7 2035,3722 K 

Tt8 2035,3722 K 

Tt9 2035,3722 K 
 

Kondisi tiap state dari temperatur dan pressure stagnasi 

bisa dikethaui dengan menggunakan nilai konstata. Sebagai 

berikut; 

Tabel 4.64 Data Nilai Konstata Yang Diketahui Kondisi AB 

MAX After MRO 

NILAI KETENTUAN  SATUAN 

ηf 0,87 % 

ηc, ηt 0,85 % 

ηm 0,99 % 

ηn, ηj 0,95 % 

ηb 0,98 % 

ΔPb 0,08 % 

kair 1,4   

kgas 1,333   

R 0,2870 KJ/Kg K 

ρair 1,2371 Kg/m^3 

cpair 1,005 KJ/Kg K 

cpgas 1,148 KJ/Kg K 

cpmix 1,0129 KJ/Kg K 

Rcold 0,2870 KJ/Kg K 

Ca 0 m/s 
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a 339,9048 m/s 

M0 0   

D inlet (") 34,8 inchi 

D inlet (m) 0,8839 m 

D AB MAX (") 46,5 inchi 

D AB MAX  (m) 1,1811 m 

A inlet  0,6136 m^2 

A AB MAX 1,0956 m^2 

Tt7 2035,3722 K 
 

Dimana konstata didapt dari; 

 𝜂𝑓 didapat dari Abdul-Nabe, Rana Adil and Tariq, 

Mohammad. 2014. Thermal Analysis Of A Gas Turbine 

Cycle For A Turbojet Engine. International Journal Of 

Advanced Research In Engineering And Technology 

(IJARET). Allahabad India. 

 𝜂𝑐 , dan  𝜂𝑡didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 2 compressor and turbine efisiencies hal 56. 

 𝜂𝑚 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

mechanical loses hal 66. 

 𝜂𝑗/𝜂𝑛 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., 

Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine 

Theory. Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada 

bab 3 propelling nozzles hal 108 

 𝜂𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., 

and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 



186 

 

Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

combustion efisiensi hal 68. 

 ∆𝑃𝑏 didapat dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, 

H., and Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. 

Fifth Edition. India : Dorling Kindersley pada bab 2 

pressure loses hal 61 

 𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 , 𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠, 𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 , 𝑘𝑎𝑖𝑟, 𝑘𝑔𝑎𝑠,  dan 𝑅 didapat dari buku 

dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth 

Edition. India : Dorling Kindersley bab 2 variation of 

spesific heat hal 66. 

 𝜌𝑎𝑖𝑟, 𝑎,  didapat dari tabel ISA dengan ketinggian 104 

mdpl. Dengan mengunakan interpolasi. 

 𝐶𝑎, 𝑀0 didapat dari  𝑎, dengan ketinggian 104 mpdl dan 

keadaan Engine statis. 

 𝐴𝑖𝑛𝑙𝑒𝑡, dan 𝐴𝐴𝐵 𝑀𝐴𝑋 didapat dari Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-

PW-220. 

 𝑇𝑡7  didapat dari Appendix B-4 Mattingly, Jack D. with 

a foreword by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing. 

a. Perhitungan State 2 

Pengujian yang dilalukan di ketinggian 104 mdpl, 

berada di Skatek 042. Sehingga kondisi 0 didapat dari ISA 

tabel.  

Tabel 4.65 Data ISA Tabel Dengan Ketinggian 104 mdpl 

SI Kondisi AB MAX After MRO 

ISA TABEL 

Altitude P0 T0 ρ/ρ0 a 

0 1,0133 288,1500 1 340,3 
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104 1,0011 287,4740 0,990203 339,9048 

500 0,9546 284,9000 0,9529 338,4 
 

Dengan cara interpolasi didapat pressure, kecepatan 

suara dan tempurature statis di ketingginan 104mdpl. 

𝑃0 = 1,0133 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(0,9546 − 1,0133) 

𝑃0 = 1,0011 bar 

𝑇0 = 288,15 +
(104 − 0)

(500 − 104)
(284,9 − 288,15) 

𝑇0 = 287,474 

Dengan local isentropic stagnation properies equation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑃𝑡0; 

𝑃𝑡0

𝑃0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 𝑃0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 × (1 +
1,4 − 1

2
02)

1,4
1,4−1

 

𝑃𝑡0 = 1,0011 

Dengan local isentropic stagnation properies equation 

(12.21b) keadaan engine yang statis maka stagnasi 

properties didapat, yang  𝑀0 = 0. maka 𝑇𝑡0; 

𝑇𝑡0

𝑇0
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇𝑡0 = 𝑇0  × (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀2) 
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𝑇𝑡0 = 287,474 × (1 +
1,4 − 1

2
02) 

𝑇𝑡0 = 287,474 

b. perhitungan state 2 

Distate 2 data didapat dari FDR (Flight Data Recorder), 

yang berupa 𝑇𝑡2, 𝑃𝑡2, 𝑃2. Bisa diketahui properties distate 

2 yang bersumber dari buku Pritchard, Philip J., 2011. 

Introduction To Fluid Mechanic. Eight Edition. United 

State America : R.R. Donnelley-JC. Bab 12 Introdustion 

to Compressible Flow. 

𝑇𝑡2 =  319,5832 K 

𝑃𝑡2 =  1,0043 bar 

𝑃2 =  0,8807 bar 

 Dari 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui kita bisa mencari ṁ𝑖, 

Tabel 4.66 Data ṁi Kondisi AB MAX After MRO 

ṁi 

STATE AB MAX AFTER MRO SATUAN 

Pt2 1,0043 bar 

P2 0,8807 bar 

Pt2/P2 1,1403   

M2 0,4372   

T2 307,8138 K 

a2 351,6811 m/s 

C2 153,7687 m/s 

ṁi 116,7316 kg/s 
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Dengan 𝑃𝑡2, 𝑃2 yang sudah diketahui dari data FDR  

dan local isentropic stagnation properies equation 

(12.21a) maka nilai 𝑀2diperoleh; 

𝑃𝑡2

𝑃2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑀2 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡2

𝑃2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀2 =  √
2

1,4 − 1
((1,1403)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑀2 =  0,4372 

Lalu dengan diketahui 𝑀2 dapat menentukan dari 𝑇2 

dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b); 

𝑇𝑡2

𝑇2
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀2) 

𝑇2 =
𝑇𝑡2

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀2)
 

𝑇2 =
319,532

(1 +
1,4 − 1

2 0,43722)
 

𝑇2 = 307,8138 K 
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Dengan diketahui 𝑇2, bisa menentukan 𝑎2 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎2 = √𝑘𝑅𝑇 

𝑎2 = √1,4 × 0,287 × 307,8138 × 1000 

𝑎2 = 351,6811 

Dengan diketehui 𝑎2dan 𝑀2 maka bisa ditentukan 

C2dengan Propagation of Sound Waves equation 

(12.13). 

𝑀2 =
𝐶2 

𝑎2
 

𝐶2 = 𝑀2 × 𝑎2 

𝐶2 = 0,4372 × 351,6811 

𝐶2 = 153,7687
m

s
 

Dengan diketahui nilai C2bisa mencari nilai 

ṁimenggunakan continuty equation compressible 

flow; 

ṁ =  𝜌𝐶𝐴 

ṁ𝑖 =  𝜌𝐶2𝐴𝑖 

ṁ𝑖 =  1,2371 × 153,7687 × 0,6136 

ṁ𝑖 = 116,7316
𝑘𝑔

s
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c. Perhitungan state 13 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Fan pressure rasio (FPR) didapat sebesar 

3,12. Maka properties distate 13 bisa diketahui sebgaia 

berikut: 

Menggunakan pressure rasio maka𝑃𝑡13 diketahui; 

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
= 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 𝑃𝑡2 × 𝐹𝑃𝑅 

𝑃𝑡13 = 1,0043 × 3,12 

𝑃𝑡13 = 3,1334 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡13, 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑓
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑓
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,87
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3284 
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𝑇𝑡13

𝑇𝑡2
= (

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡2 × (
𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡13 = 319,532 + (3,12)0,3284 

𝑇𝑡13 =464,3740  K 

d. Perhtiungan state 3 

Dari buku manual Pratt & Whitney. Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 dan 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley. Compressor pressure rasio(CPR) didapat 

sebesar 8,02. Maka properties disatet 3 bisa diketahui 

sebgaia berikut: 

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
= 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 𝑃𝑡13 × 𝐶𝑃𝑅 

𝑃𝑡3 = 3,1334  × 8,02 

𝑃𝑡3 = 25,1298 bar 

Dengan polytropic efficiency equation (2.15) didapat 

𝑇𝑡3; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= (

𝑘 − 1

𝑘𝜂ꝏ𝑐
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

𝜂𝑐
(

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑎𝑖𝑟
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
=

1

0,85
(

1,4 − 1

1,4
)

𝑎𝑖𝑟

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
= 0,3361 

𝑇𝑡3

𝑇𝑡13
= (

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 𝑇𝑡13 × (
𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑎𝑖𝑟
 

𝑇𝑡3 = 464,3740 × (8,02)0,3361 

𝑇𝑡3 = 934,9579 𝐾 

e. Perhitungan state 4 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1225,4884 K. Maka properties distate4 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13; 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
𝑇𝑡13

𝜂𝑐
((

𝑃𝑡3

𝑃𝑡13
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  
464,3740 

0,85
((8,02)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13 =  444,0180  𝐾 

Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 
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𝑊𝑡𝑐𝐻 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡3 − 𝑇𝑡13)

𝜂𝑚
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 =
1,005 ×   444,0180

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐻 = 450,7456
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

 Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐻

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 =  
450,7456 

1,148
 

𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 = 392,6355 𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡4; 

𝑇𝑡4 = 𝑇𝑡4.5 + (𝑇𝑡4 − 𝑇𝑡4.5) 

𝑇𝑡4 = 1225,4884  + 392,6355 

𝑇𝑡4 = 1618,1240 K 

Dan nilai pressure 𝑃𝑡4 dengan pressure loses sebesar 8 

persen dari 𝑃𝑡3; 

𝑃𝑡4 = 𝑃𝑡3 − (𝑃𝑡3 × ∆𝑃𝑏) 

𝑃𝑡4 = 25,1298 − (25,1298 × 0,08) 

𝑃𝑡4 = 23,1194 bar 
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f. Perhitungan state 4.5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1225,4884 K. Maka properties distate 4.5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡4.5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠

 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
= (

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

𝑇𝑡4

𝑇𝑡4.5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= (

1618,1240

1225,4884 
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
= 3,5922 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡4.5; 
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𝑃𝑡4.5 =
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4
𝑃𝑡4.5

 

𝑃𝑡4.5 =
23,1194

3,5922 
 

𝑃𝑡4.5 = 6,4359 bar 

g. Perhitungan state 5 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley dan dari data sheet FDR 

didpapat𝑇𝑡4.5/ Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT) 

sebesar 1225,4884  𝐾. Maka properties distate 5 bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Dengan menggunakan temperature equations of work 

transfer dengan pressure rasio equation (2.11) didapat 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2; 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
𝑇𝑡2

𝜂𝑓
((

𝑃𝑡13

𝑃𝑡2
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  
319,5832

0,87
((3,12)

1,4−1
1,4 − 1) 

𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2 =  141,1170 𝐾 

 Sehingga dapat dicari work transfer turbine to drive 

compressor per unit mass flow; seperti example 2.1 hal 75; 

𝑊𝑡𝑐𝐿 =
𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟(𝑇𝑡13 − 𝑇𝑡2)

𝜂𝑚
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𝑊𝑡𝑐𝐿 =
1,005 ×   141,1170

0,99
 

𝑊𝑡𝑐𝐿 = 143,2252
𝑘𝐽

𝑘𝑔
 

Maka temperature equivalent of compressor turbine 

work seperti example 2.2 hal 76,didapat; 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
𝑊𝑡𝑐𝐿

𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 =  
143,2252

1,148
 

𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 = 124,7867𝐾 

Dengan ditetahui 𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5 dan 𝑇𝑡4.5 maka bisa 

didapat 𝑇𝑡5; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡4.5 − (𝑇𝑡4.5 − 𝑇𝑡5) 

𝑇𝑡5 = 1225,4884 − 124,7867  

𝑇𝑡5 = 1100,7017 K 

Dengan polytropic efficiency equation (2.17) didapat 

𝑃𝑡5; 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= (

𝜂ꝏ𝑡𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 𝜂𝑡 (

𝑘 − 1

𝑘
)

𝑔𝑎𝑠
 

(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,85 (

1,333 − 1

1,333
)

𝑔𝑎𝑠
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(
𝑛 − 1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
= 0,2123 

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
= (

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
)

(
𝑛−1

𝑛
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

𝑇𝑡4.5

𝑇𝑡5
)

(
1

𝑛−1
𝑛

)

𝑔𝑎𝑠 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= (

1225,4884

1100,7017
)

(
1

0,2123
)

𝑔𝑎𝑠
 

𝑃𝑡4.5

𝑃𝑡5
= 1,6390 𝑏𝑎𝑟 

Sehingga 𝑃𝑡5 ; 

𝑃𝑡5 =
𝑃𝑡4

(
𝑃𝑡4

𝑃𝑡4.5
) × (

𝑃𝑡4.5
𝑃𝑡5

)
 

𝑃𝑡5 =
23, −235

3,5922 × 1,6390 
 

𝑃𝑡5 = 3,9265 bar 

h. Perhitungan state 6 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari 

bukuSaravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, 

G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : 

Dorling Kindersley.Maka properties distate 6 bisa 

diketahui sebagai berikut: 
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Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡6; 

𝑇𝑡5 = 𝑇𝑡6 = 1100,7017 K 

Sedangkan 𝑃𝑡6; 

𝑃𝑡6 = 𝑃𝑡5 = 3,9265   bar 

i. Perhitungan state 16 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : R.R. 

Donnelley-JC. Dengan local isentropic stagnation 

propeties didapat bahwa 𝑇𝑡0= constant. Dari buku 

Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and Rogers, G.F.C. 

2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. India : Dorling 

Kindersley.Maka properties distate 16 bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Dengan Local Isentropic Stagnation Properties, maka 

nilai 𝑇𝑡16; 

𝑇𝑡13 = 𝑇𝑡16 = 464,3740 K 

Sedangkan 𝑃𝑡16; 

𝑃𝑡16 = 𝑃𝑡13 = 3,1334 bar 

j. Perhitungan state 6A 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley, dan Pratt & Whitney. 

Introduction Intermediate Level Maintenance F100-PW-

220.dan dari data sheet FDR didapat𝑀6= 0,5 dan 𝑃𝑡6𝐴= 

1,0182 bar. Maka properties distate 6A bisa diketahui 

sebagai berikut: 
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Dengan bypasa rasio dari Introduction Intermediate 

Level Maintenance F100-PW-220. Didapat bypass rasio 

0,6:1. Maka ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 × ṁ𝑖 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 =  0,6 ×  116,3866 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 70,0390
kg

s
 

Sedangkan ṁℎ𝑜𝑡; 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×  ṁ𝑖 

ṁℎ𝑜𝑡 =  0,4 ×   116,3866 

ṁℎ𝑜𝑡 = 0,4 ×   46,6927
kg

s
 

Feul/ air didapat dari feul/air rasio hal 68; 

𝑓 =  
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙

ṁℎ𝑜𝑡
 

𝑓 =  
1,1532

46,6927
 

𝑓 = 0,0247 

Temperature 6a didapat dengan equations antara the 

properties mixture of gasesdi mixing of hot and cold 

streams hal 127.  

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠

(ṁ𝑐 + ṁℎ)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 =  
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(70,0390 × 1,005) + (46,6927(1 + 0,0247) × 1,148)

(70,039 + 46,6927)
 

𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥 = 1,0129
𝐾𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Temperature 6a didapat dengan enthalpy balance di 

mixing of hot and cold streams hal 127.  

 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑𝑐𝑝𝑎𝑖𝑟𝑇𝑡16 + ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)𝑐𝑝𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡6

=  ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥𝑇𝑡6𝐴 

𝑇𝑡6𝐴 =
ṁ𝑐𝑐𝑝𝑐𝑇𝑡16 + ṁℎ(1 + 𝑓)𝑐𝑝ℎ𝑇𝑡6

ṁ𝑚𝑖𝑥𝑐𝑝𝑚𝑖𝑥
 

𝑇𝑡6𝐴 = 

(70,0390 × 1,005 × 4,3740) +
(46,6927(1 + 0,0247) × 1100,7017)

117,8849 × 1,0129
 

𝑇𝑡6𝐴 = 780,0902 𝐾 

A distate 6 dan 16 bidapat dari Introduction 

Intermediate Level Maintenance F100-PW-220 yaitu dari 

gambar skema engine F100-PW-220. Berikut ini a dari 

state 6 dan 16; 

Tabel 4.67 Data A6 dan A16 Kondisi AB MAX After MRO 

A6 dan A16 

SKALA     1 : 4,1372 

STATE 
DGAMBAR 
(mm) 

DREAL 
(mm) 

AGAMBAR 
(mm^2) AREAL (mm) 

A 
(m^2) 

Cone 
Nozzle 72,960 301,853 71561,839 71561,839 0,072 

6 176,050 728,362 416662,009 345100,169 0,345 

16 224,630 929,349 678339,893 261677,884 0,262 
 

𝐴6 dan 𝐴16 didapat dari perhitungan dibawah ini; 
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 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 176,050 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 728,362 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝜋 ×
728,362

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 72,960 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 301,853 mm 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 𝜋 ×
301,853

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 = 71561,839 mm2 

 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐷𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 × 𝑆𝐾𝐴𝐿𝐴 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 224,630 × 4,1372 

𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 929,349 mm 
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𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
𝐷𝑅𝐸𝐴𝐿

2 𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝜋 ×
929,349

4
 

𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 mm2 

 𝐴6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6

− 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝐶𝑂𝑁𝐸 𝑁𝑂𝑍𝑍𝐿𝐸 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 416662,009 −  71561,839 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 = 345100,169 mm2 

𝐴6 = 0,345 m2 

 𝐴16 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 −  𝐴𝐺𝐴𝑀𝐵𝐴𝑅𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 6 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 678339,893 −  416662,009 

𝐴𝑅𝐸𝐴𝐿𝑆𝑇𝐴𝑇𝐸 16 = 261677,884 mm2 

𝐴16 = 0,262 m2 

Unt uk daerah mixing properties didapat dengan cara 

iterasi meunggunakan momentum balance di mixing of hot 

and cold streams hal 127; 

Sehingga harus diketahui propeties state 6 dan 16 

sebelum melakukan iterasi untuk menentukan properties 

di state 6A: 
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 Properties state 6 

Tabel 4.68 Data Properties State 6 Kondisi AB MAX 

After MRO 

PROPERTIES STATE 6 

STATE 
6 AB MAX AFTER MRO SATUAN 

M6 0,5   

P6 3,3351 bar 

T6 1056,7159 K 

A6 0,3451 m^2 

a 6 635,8214 m/s 

C6 317,9107 m/s 

ρ6 0,4361 KJ/Kg K 
 

Dengan diketahui 𝑃𝑡6 data sheet   dan 𝑀6  merupakan 

Mach number turbine design diasumsikan dengan bilai 0,5 

sesuai di mixng of hot and cold streams hal 128, maka 

didapat 𝑃6 dengan menggunakan local isentropic 

stagnation properties equiation (12.21a); 

𝑃𝑡6

𝑃6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
𝑃𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀6

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃6  =
3,9265

(1 +
1,333 − 1

2 0,56
2)

1,333
1,333−1

 

𝑃6  = 3,3351 bar 
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Dengan diketahui 𝑇𝑡6dari perhitungan enthalpy 

balance,𝑀6  merupakan Mach number turbine design 

diasumsikan dengan bilai 0,5 sesuai di mixng of hot and 

cold streams hal 128, maka didapat 𝑇6 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑇𝑡6

𝑇6
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀6

2) 

𝑇6 =
𝑇𝑡6

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀6

2)
 

𝑇6 =
1100,7017

(1 +
1,333 − 1

2 0,56
2)

 

𝑇6 = 1056,7159 K 

Dengan diketahui 𝑇6, bisa menentukan 𝑎6 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎6 = √𝑘𝑅𝑇6 

𝑎6 = √1,333 × 0,287 × 1056,7159 × 1000 

𝑎6 = 635,8214
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎6dan 𝑀6 maka bisa ditentukan 

𝐶6dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀6 =
𝐶6 

𝑎6
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𝐶6 = 𝑀6 × 𝑎6 

𝐶6 = 0,5 × 635,8214 

𝐶6 = 317,9107
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶6bisa mencari nilai 

𝜌6menggunakan continuty equation compressible flow; 

ṁℎ0𝑡 = 𝜌6𝐶6𝐴6 

ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓) = 𝜌6𝐶6𝐴6 

𝜌6 =
ṁℎ𝑜𝑡(1 + 𝑓)

𝐶6𝐴6
 

𝜌6 =
46,6927(1 + 0,0247)

317,9107 × 0,3451
 

𝜌6 = 0,4361
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

 Properties state 16 

Tabel 4.69 Data Properties State 16 Kondisi AB MAX 

After MRO 

PROPERTIES STATE 16 

STATE 
16 

AB MAX AFTER 
MRO SATUAN 

M16 1,9778   

P16 3,3351 bar 

T16 260,5430 K 

A16 0,2617 m^2 

a 16 323,5524 m/s 

C16 639,9191 m/s 



207 

 

ρ16 0,4183 KJ/Kg K 
 

Dengan aliran yang di 𝑃16𝑃16 yang uniform across duct 

di state 6 dan 16 di mixing of hot and cold streams  hal 127, 

maka nilai 𝑃16 =  𝑃16, maka didapat 𝑀16 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑃𝑡16

𝑃16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )

𝑘
𝑘−1

 

𝑀16 =  √
2

𝑘 − 1
((

𝑃𝑡16

𝑃16
)

𝑘−1
𝑘

− 1) 

𝑀16 =  √
2

1,4 − 1
((

3,9265   

3,3351
)

1,4−1
1,4

− 1) 

𝑀16 = 1,9778 

Dengan diketahui 𝑇𝑡16 dan 𝑀16 maka didapat 𝑇6 

dengan menggunakan local isentropic stagnation 

properties equiation (12.21b); 

𝑇𝑡16

𝑇16
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 ) 

𝑇16 =
𝑇𝑡16

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀16
2 )
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𝑇16 =
1100,7017 

(1 +
1,4 − 1

2 1,97786
2)

 

𝑇16 = 260,5430 K 

Dengan diketahui 𝑇16, bisa menentukan 𝑎16 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎16 = √𝑘𝑅𝑇16 

𝑎16 = √1,4 × 0,287 × 260,5430  × 1000 

𝑎16 = 323,5524
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎16dan 𝑀16 maka bisa ditentukan 

𝐶16dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀16 =
𝐶16

𝑎16
 

𝐶16 = 𝑀16 × 𝑎16 

𝐶16 = 1,9778 × 323,5524 

𝐶16 = 639,9191
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶16bisa mencari nilai 

𝜌16menggunakan continuity equation compressible flow; 

ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 = 𝜌16𝐶16𝐴16 

𝜌16 =
ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑

𝐶16𝐴16
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𝜌16 =
70,0390

639,9191 × 0,2617
 

𝜌16 = 0,4183
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

Dengan momentum balance di mixing hot and cold 

streams hal 127, maka didapat: 

 

Tabel 4.70 Data Momentum Balance Kondisi AB MAX After 

MRO 

MOMENTUM BALANCE 

STATE AB MAX AFTER MRO 

(ṁh (1+f)C6+P6A6) 15211,8730 

(ṁcC16+P16A16) 44820,1613 

(ṁhot 
(1+f)C6+P6A6)+(ṁcoldC16+P16A16) 60032,0343 

  

Dimana momentum balance;  

(ṁℎ𝑜𝑡 (1 + 𝑓)𝐶6 +  𝑃6𝐴6) + (ṁ𝑐𝑜𝑙𝑑 𝐶16 + 𝑃16𝐴16)

= (ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 + 𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 

(46,6027(1 + 0,0248) × 317,9107 + 3,3351

× 0,345) 

+(70,0390 × 639,9191 + 3,3351 × 0,2617) 

ṁ𝑚𝑖𝑥 𝐶6𝐴 +  𝑃6𝐴𝐴6𝐴 = 60032,0343 

Dengan iterasi setiap kenaikan 0,1 Mach Number di 

mixing hot and cold streams equaitons 8 hal 128. Didapat 

properties distate 6A sebagai berikut; 
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Tabel 4.71 Data Properties 6A Kondisi AB MAX After 

MRO 

PROPERTIES STATE 6A 

STATE 
6A 

AB MAX AFTER 
MRO SATUAN 

M6A 1,0199   

P6A 1,7460 bar 

T6A 664,8684 K 

C6A 514,2575 m/s 

ρ6A 0,2094 KJ/Kg K 

k. Perhtiunga state 7 

Dari buku Pritchard, Philip J., 2011. Introduction To 

Fluid Mechanic. Eight Edition. United State America : 

R.R. Donnelley-JC dan Mattingly, Jack D. with a foreword 

by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas Turbine 

Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing.Dengan local isentropic stagnation propeties 

didapat properties  pressure6A=7= constant. Karena ada 

afterburning. Sebagai berikut; 

𝑃𝑡6𝐴 =  𝑃𝑡7 = 3,3077  bar 

 Dengan ada nya reheat yang terjadi di 𝑇𝑡7, maka 

temperatur naik sebesar 2035,3722 K. Yang berasal dari 

Apenddix B-4 buku Elements Of Gas Turbine Propulsion. 

𝑇𝑡7 = 2035,3722 𝐾 

Tabel 4.72  Data Properties 7 Kondisi AB MAX After 

MRO 

PROPERTIES STATE 7 

STATE 7 AB MAX AFTER MRO SATUAN 
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ṁAB 122,3871 kg/s 

A AB MAX 1,0956 m^2 

M7 1,0199   

P7 1,7460 bar 

T7 1734,8926 K 

a 7 814,6899 m/s 

C7 830,9146 m/s 

ρ7 0,1344 KJ/Kg K 
 

Dengan diketahui 𝑇𝑡7 dan 𝑀7 maka didapat 𝑇7 dengan 

menggunakan local isentropic stagnation properties 

equiation (12.21b); 

𝑇𝑡7

𝑇7
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀16

2 ) 

𝑇7 =
𝑇𝑡7

(1 +
𝑘 − 1

2
𝑀16

2 )
 

𝑇7 =
2035,3722

(1 +
1,4 − 1

2 1,01996
2)

 

𝑇7 = 1734,8926 K 

Dengan diketahui 𝑇7, bisa menentukan 𝑎7 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎7 = √𝑘𝑅𝑇7 

𝑎7 = √1,4 × 0,287 × 1734,8926  × 1000 

𝑎7 = 814,6899
m

s
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Dengan diketehui 𝑎7dan 𝑀7 maka bisa ditentukan 

𝐶7dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀7 =
𝐶7

𝑎7
 

𝐶7 = 𝑀7 × 𝑎7 

𝐶7 = 1,0199 × 814,6899 

𝐶7 = 830,9146
m

s
 

Dengan diketahui nilai 𝐶7bisa mencari nilai 

𝜌7menggunakan continuity equation compressible flow; 

ṁ𝐴𝐵 = 𝜌7𝐶7𝐴7 

𝜌7 =
ṁ𝐴𝐵

𝐶7𝐴7
 

𝜌7 =
122,3871

830,9146 × 1,0956
 

𝜌16 = 0,1344
𝑘𝐽

𝑘𝑔
𝐾 

l. Perhitungn state 9 

Dari Pratt & Whitney. Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220 dan Mattingly, Jack D. with a 

foreword by Hans Von Ohain. 2005. Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. New Delhi : Tata McGraw Hill 

Publishing. Diketahui presesntase dari 𝐴𝑗 properteies dari 

state 9. Maka properties distate 9 bisa diketahui sebagai 

berikut: 
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Dari presentase 𝐴𝑗 bisa diketahui luasan didaerah 

throat. Diameter dari throat dan divergen bersumber dari 

dirvegen sizing area Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220.  

 Diameter 𝐴8Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 33,7 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.73 Data 𝐴8 Kondisi AB MAX After MRO 

A 8 

AJ 
THROAT AB MAX AFTER MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

64,1867 0,7505 m 

100 0,8560 m 

A 8 0,4423 m^2 
 

Diameter  dari 𝐴8didapat dari interpolasi; 

𝐷8 = 0,5613 +
(64,1867 − 0)

(100 − 0)
(0,8560 − 0,5613) 

𝐷8 = 0,7505 𝑚 

Maka luaasan 𝐴8 

𝐴8 = 𝜋 ×
𝐷8

2

4
 

𝐴8 = 𝜋 ×
0,75052

4
 

𝐴8 = 0,4423𝑚2 
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 Diameter 𝐴9Presentase 0 sebesar 22,098 inchi dan 

presentase 100 sebesar 40,1 icnhi. Dikonversi satuan 

ke meter. 

Tabel 4.74 Data 𝐴9 Kondisi AB MAX After MRO 

A 9 

AJ DIRVERGEN AB MAX AFTER MRO SATUAN 

0 0,5613 m 

64,1867 0,8564 m 

100 1,0210 m 

A 9 0,5759 m^2 
 

Diameter  dari 𝐷9didapat dari interpolasi; 

𝐷9 = 0,5613 +
(64,1867 − 0)

(100 − 0)
(1,0210 − 0,5613) 

𝐷8 = 0,8564 𝑚 

Maka luaasan 𝐴9; 

𝐴9 = 𝜋 ×
𝐷9

2

4
 

𝐴9 = 𝜋 ×
0,85642

4
 

𝐴9 = 0,5759 𝑚2 

Dengan menggunakan rasio luasan di Appendix E 

Compressible Flow Functions dibuku Elements Of Gas 

Turbine Propulsion. Didapat 𝑀9 berikut; 

𝐴

𝐴∗
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𝐴9

𝐴8
= 1,30191 

Dari rasio luasan didapat  𝑀9 dengan interpolasi sebgai 

berikut; 

Tabel 4.75 Data M State 9 Kondisi AB MAX After 

MRO 

M STATE 9  

A/A* M 

1,3098 1,6400 

1,30191 1,6317 

1,3193 1,6500 
 

𝑀9 = 1,6400 +
(1,30191 − 1,3098)

(1,3193 − 1,3098)
(1,6500

− 1,6400) 

𝑀9 = 1,6317 

Dengan diketaui 𝑀9 , didapat properties di state 9; 

Tabel 4.76 Data Properties State 9 Kondisi AB MAX 

After MRO 

PROPERTIES STATE 9  SATUAN 

Pt9/P9 4,3440   

Pa 1,0011 bar 

P9 2,3044 bar 

Pt9  10,0106 bar 

T9 1410,2315 K 

a 9 734,5159 m/s 

C j 1198,4994 m/s 
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Dengan local isentropic stagnation properiesequation 

(12.21b) menggunakan 𝑀9, didapat Pt9/P9 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

1,333 − 1

2
1,63172)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9

𝑃9
= 4,3440 

Dengan diketaui 𝑃𝑡9/𝑃9 bisa didapat 𝑃9 menggunakan 

parametric cycle analysis of real engines euation (7-86b). 

Tabel 4.77 Data Pressure Rasio  Kondisi AB MAX 

After MRO 

PRESSURE RASIO 

STATE 
AB MAX AFTER 

MRO 

πr 1 

πd 1,003 

πf 3,120 

πcH 25,022 

πb 0,920 

πtH 0,278 

πtL 0,610 

πm 0,842 

π AB 1 

πn 0,97 
 

Dimana; 
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𝑃𝑡9

𝑃9
=  

𝑃𝑎

𝑃9
𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝐴𝐵𝜋𝑛 

𝑃9 =  
𝑃𝑎𝜋𝑟𝜋𝑑𝜋𝑓𝜋𝑐𝐻𝜋𝑏𝜋𝑡𝐻𝜋𝑡𝐿𝜋𝑚𝜋𝐴𝐵𝜋𝑛

𝑃𝑡9
𝑃9

 

𝑃9 = 

(1,0011 × 1 × 1,003 × 3,120 × 25,022 × 0.920

× 0,278 × 0,610 × 0,842 × 1

× 0,97)/(4,3440  ) 

𝑃9 = 2,3044 bar 

Dengan diketahui 𝑃9 maka bisa didapat 

𝑃𝑡9menggunakan Dengan local isentropic stagnation 

properiesequation (12.21b); 

𝑃𝑡9

𝑃9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 𝑃9 (1 +
𝑘 − 1

2
𝑀9

2)

𝑘
𝑘−1

 

𝑃𝑡9 = 2,3044 (1 +
1,333 − 1

2
1,63172)

1,333
1,333−1

 

𝑃𝑡9 = 10,0106 bar 

Dengan 𝑀9 dapat diperoleh 𝑇9 menggunakan Dengan 

local isentropic stagnation properiesequation (12.21b); 

𝑇𝑡9

𝑇9
= (1 +

𝑘 − 1

2
𝑀9

2) 
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𝑇9 =
𝑇𝑡9

(1 +
𝑘 − 1

2 𝑀9
2)

 

𝑇9 =
2135,3722

(1 +
1,333 − 1

2 1,63172)
 

𝑇9 = 1410,2315 K 

Dengan diketahui 𝑇9, bisa menentukan 𝑎9 dengan 

Propagation of Sound Wavesequation (12.18); 

𝑎9 = √𝑘𝑅𝑇9 

𝑎9 = √1,333 × 0,287 × 1410,2315  × 1000 

𝑎9 = 734,5159
m

s
 

Dengan diketehui 𝑎9dan 𝑀9 maka bisa ditentukan 

𝐶9dengan Propagation of Sound Waves equation (12.13); 

𝑀9 =
𝐶9

𝑎9
 

𝐶9 = 𝑀9 × 𝑎9 

𝐶9 = 1,6317 × 734,5159 

𝐶𝑗 = 𝐶9 = 1198,4994
m

s
 

m. Perhitungan Thrust 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Yang didapat keadaan nozzle 
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under-expended atau over-expended. Maka Thrust bisa 

diketahui sebagai berikut: 

Tabel 4.78 Data Thrust Kondisi AB MAX After MRO 

THRUST 

STATE 
AB MAX AFTER 

MRO SATUAN 

ṁAB 122,3871 kg/s 

C a 0 m/s 

C j 1198,4994 m/s 

Pa 1,0011 bar 

P9 2,3044 bar 

AJ 0,5759 m^2 

F  146681,6418 N 
 

 Dengan 𝑃9>𝑃𝑎 maka keadaan nozzle under-expended 

menurut buku Elements Of Gas Turbine Propulsion bab 3 

hal 172., sehingga thrust didapat; 

𝐹 = ṁ𝑚𝑖𝑥(𝐶𝑗 − 𝐶𝑎) +  𝐴𝑗 (𝑃9 − 𝑃𝑎) 

𝐹 = 122,3871(1198,4994 − 0)

+ 0,5759(2,3044 − 1,0011) 

𝐹 =   146681,6418𝑁 

n. Perhitungan SFC 

Dari buku Saravanamutto, H.I.H., Cohen, H., and 

Rogers, G.F.C. 2001. Gas Turbine Theory. Fifth Edition. 

India : Dorling Kindersley. Maka SFC bisa diketahui 

sebagai berikut: 

Tabel 4.79 Data SFC Kondisi AB MAX After 

MRO 
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SFC 

STATE AB MAX AFTER MRO SATUAN 

ṁfeul total  5,6555 kg/s 

F 146681,6418 N 

SFC  0,1388021 kg/N.h 
 

 Dengan menggunakan SFC di bab 2 hal 71; 

𝑆𝐹𝐶 =
ṁ𝑓𝑒𝑢𝑙 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 

𝐹
 

𝑆𝐹𝐶 =
5,6555 × 3600

146681,6418
 

𝑆𝐹𝐶 = 0,1388021
kg

N
. h  

 

4.9 Performa Dari Sebelum dan Sesudah MRO 

Dari MRO (Maintenance Repair Overhoul) yang dilakukan 

di Skatek 042, didapat hasil berupa grafik sebelum dan setelah 

MRO. Hasil hasil ini menunjukan kenaikan trhrust di konsisi 

idle sebelum ke sesudah MRO sebesar 5854,9448 N. Dan 

menghasilkan thrust di kondisi mill 65117,5052 N, sedangkan 

dalam kondisi AB MAX menghasilkan thrust sebesar 

146681,6418 N. Berikut ini grafik yang dihasilkan dari sebelum 

dan sesudah MRO; 
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Gambar 4.4 Grafik Thrust Sebelum dan Sesudah MRO 

 Selain Thrust yang menjadi ouputan tetapi juga spesific 

feul consumption. Dengan grafik yang dihasilkan dari sebelum 

dan sesudah MRO, menunjukan bahwa pada kondisi idle 

sebelum ke sesudah MRO mengalami penurunan sebesar 

0,11089 kg/N.h, sedangkan dalam kondisi dari mill SFC sebesar 

0,06387 kg/N.h, sedangkan dalam kondisi AB MAX sebesar 

0,1388 kg/N.h. Berikut ini grafik SFC yang dihasilkan sebelum 

dan sesudah MRO; 
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Gambar 4.5 Grafik SFC Sebelum dan Sesudah MRO 

Dengan dari data kedua grafik diatas disimpulkan 

bahwa MRO yang dilakukan menghasilkan kenaikan thrust 

sebesar 5854,9448 N dan penurunan SFC sebesar 0,11089 

kg/N.h dalam kondisi idle. 
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BAB V  

PENUTUP 
 

5.1 Kesimpulan 

Dengan permasalahan  yang terjadi di engine F100-PW-

220 berupa blow out saat idle to AB MAX, maka dilakukan 

perawatan yang berupa penggantian main feul pump sesuai 

dengan maintenance manual Introduction Intermediate Level 

Maintenance F100-PW-220. Dengan data yang didapat pada 

kondisi sebelum dan sesudah penggantian main feul pump. 

Berdasarkan perhitungan yang dilakukan pada kondisi idle 

sebelum dan sesudah penggantian mainfeul pump, memberikan 

kenaikan thrust sebesar 5854,9248 N dan SFC mengalami 

penurrunan sebesar 0,11089 kg/N.h. Dengan perbandingan 

thrust dan SFC di kondisi idle sebelum dan sesudah 

penggantian main feul pump, maka dapat disimpulkan bahwa 

terjadi blow out saat idle to AB MAX dikarena keadaan dari main 

feul pump yang tidak berkerja sesuai kebutuhan. Sehingga tejadi 

blow out saat idle to AB MAX. 

Sedangkan dalam kondisi mill menghasilkan thrust 

sebesar  65117,5052 N dan SFC dari kondisi ini sebesar 

0,06387 kg/N.h. Pada  kondisi AB MAX  mengahasilkan thrust 

sebesar 146681,6418 N dan SFC kondisi ini sebesar 0,1388 

kg/N.h. 

 

 

5.2 Saran 

Berdasarkan perhitungan, analisis, dan kesimpulan dapat 

disampaikan beberapa saran untuk pengembangan penelitian 

selanjutnya sebagai berikut :  

 Melakukan perhitungan yang menggunakan fungsi 

putaran pada N1 dan N2, sehingga hasilnya lebih real. 
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 Melakukan perhitungan dengan menggunakan reaksi 

kimia di combustion chamber maupun di afterburner. 
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Lampiran 1 : Tabel Konversi Satuan 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 1 (Lamjutan) 

 



Lampiran 1 (Lamjutan) 

 

 

 

 



Lampiran 2 : Engine Test Requirements 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 2 (Lamjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 2 (Lamjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 3 : Perintah Kerja Utama 

 

 

  

 



Lampiran 3 (Lanjutan) 

 

 

 



Lampiran 3 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 3 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 3 (Lanjutan) 

 

 

  



Lampiran 4 : Tabel B-4 Eelements of Gas Turbine 

Propulsion 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 5 : compressible flow Elements Of Gas 

Turbine Propulsion 



Lampiran 5 (Lanjutan) 



Lampiran 5 (Lanjutan) 



Lampiran 5 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 5 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 5 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 6 : Diameter  State 6 dan 16 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Lampiran 7 : Sizing Exhaust 

 

 

 



Lampiran 7 (Lanjutan) 

 

 

 



Lampiran 7 (Lanjutan) 

 

 

 



Lampiran 7 (Lanjutan) 

 

 

 

 

 



Lampiran 7 (Lanjutan) 

 

 

 

 



Lampiran 8 : Diameter Throat 

 

 

 



 

Lampiran 9 : Diameter Divergent 

 



Lampiran 10 : Iterasi Kondisi Idle Before MRO 

ITERASI IDLE B MRO 

M6A Pt6A P6A T6A R m a 6A C6A A6A ρm ṁmixC6A+P6A A6A 

0,1 1,0372 1,0303 564,7809 0,2870 464,8320 46,4832 1,0956 0,2855 676,9338 

0,2 1,0372 1,0100 561,9784 0,2870 463,6773 92,7355 1,0956 0,1431 1349,3591 

0,3 1,0372 0,9772 557,3690 0,2870 461,7718 138,5316 1,0956 0,0958 2015,1386 

0,4 1,0372 0,9335 551,0415 0,2870 459,1432 183,6573 1,0956 0,0723 2671,1600 

0,5 1,0372 0,8809 543,1141 0,2870 455,8286 227,9143 1,0956 0,0582 3314,5415 

0,6 1,0372 0,8216 533,7295 0,2870 451,8732 271,1239 1,0956 0,0489 3942,6883 

0,7 1,0372 0,7577 523,0483 0,2870 447,3289 313,1302 1,0956 0,0424 4553,3346 

0,8 1,0372 0,6915 511,2432 0,2870 442,2520 353,8016 1,0956 0,0375 5144,5707 

0,9 1,0372 0,6250 498,4921 0,2870 436,7020 393,0318 1,0956 0,0338 5714,8538 

1 1,0372 0,5599 484,9732 0,2870 430,7397 430,7397 1,0956 0,0308 6263,0061 

1,1 1,0372 0,4975 470,8595 0,2870 424,4257 466,8683 1,0956 0,0284 6788,2005 

1,2 1,0372 0,4387 456,3151 0,2870 417,8193 501,3831 1,0956 0,0265 7289,9365 

1,3 1,0372 0,3844 441,4920 0,2870 410,9769 534,2700 1,0956 0,0248 7768,0096 

1,4 1,0372 0,3349 426,5281 0,2870 403,9521 565,5329 1,0956 0,0235 8222,4766 

1,5 1,0372 0,2902 411,5459 0,2870 396,7940 595,1911 1,0956 0,0223 8653,6189 

1,6 1,0372 0,2504 396,6522 0,2870 389,5480 623,2768 1,0956 0,0213 9061,9047 

1,7 1,0372 0,2152 381,9383 0,2870 382,2545 649,8326 1,0956 0,0204 9447,9541 

1,8 1,0372 0,1844 367,4803 0,2870 374,9497 674,9095 1,0956 0,0197 9812,5055 

1,9 1,0372 0,1576 353,3406 0,2870 367,6654 698,5643 1,0956 0,0190 10156,3854 

2 1,0372 0,1344 339,5686 0,2870 360,4290 720,8581 1,0956 0,0184 10480,4823 



Lampiran 11 : Iterasi Kondisi Idle After MRO 

ITERASI IDLE A MRO 

M6A Pt6A P6A T6A R m a 6A C6A A6A ρm ṁmixC6A+P6A A6A 

0,1 1,0182 1,0114 514,2233 0,2870 443,5391 44,3539 1,0956 0,8863 1911,4280 

0,2 1,0182 0,9915 511,6717 0,2870 442,4373 88,4875 1,0956 0,4443 3812,2353 

0,3 1,0182 0,9593 507,4749 0,2870 440,6191 132,1857 1,0956 0,2974 5694,2818 

0,4 1,0182 0,9165 501,7138 0,2870 438,1109 175,2444 1,0956 0,2243 7548,7668 

0,5 1,0182 0,8648 494,4961 0,2870 434,9481 217,4741 1,0956 0,1808 9367,5404 

0,6 1,0182 0,8065 485,9515 0,2870 431,1739 258,7044 1,0956 0,1520 11143,2632 

0,7 1,0182 0,7438 476,2265 0,2870 426,8377 298,7864 1,0956 0,1316 12869,5261 

0,8 1,0182 0,6789 465,4781 0,2870 421,9934 337,5947 1,0956 0,1164 14540,9258 

0,9 1,0182 0,6136 453,8685 0,2870 416,6976 375,0279 1,0956 0,1048 16153,0978 

1 1,0182 0,5497 441,5598 0,2870 411,0085 411,0085 1,0956 0,0956 17702,7094 

1,1 1,0182 0,4884 428,7095 0,2870 404,9837 445,4821 1,0956 0,0882 19187,4196 

1,2 1,0182 0,4307 415,4671 0,2870 398,6799 478,4159 1,0956 0,0822 20605,8114 

1,3 1,0182 0,3774 401,9709 0,2870 392,1510 509,7963 1,0956 0,0771 21957,3058 

1,4 1,0182 0,3287 388,3465 0,2870 385,4479 539,6271 1,0956 0,0728 23242,0628 

1,5 1,0182 0,2849 374,7054 0,2870 378,6178 567,9267 1,0956 0,0692 24460,8768 

1,6 1,0182 0,2458 361,1450 0,2870 371,7037 594,7258 1,0956 0,0661 25615,0720 

1,7 1,0182 0,2113 347,7482 0,2870 364,7443 620,0653 1,0956 0,0634 26706,4014 

1,8 1,0182 0,1810 334,5845 0,2870 357,7741 643,9934 1,0956 0,0610 27736,9526 

1,9 1,0182 0,1547 321,7105 0,2870 350,8235 666,5646 1,0956 0,0590 28709,0632 

2 1,0182 0,1320 309,1713 0,2870 343,9186 687,8372 1,0956 0,0572 29625,2453 



Lampiran 12 : Iterasi Kondisi Mill After MRO 

ITERASI MILL A MRO 

M6A Pt6A P6A T6A R m a 6A C6A A6A ρm ṁmixC6A+P6A A6A 

0,1 2,7355 2,7173 782,6545 0,2870 547,1937 54,7194 1,0956 1,9606 6371,5797 

0,2 2,7355 2,6638 778,7710 0,2870 545,8344 109,1669 1,0956 0,9827 12708,4836 

0,3 2,7355 2,5774 772,3835 0,2870 543,5913 163,0774 1,0956 0,6579 18982,8514 

0,4 2,7355 2,4622 763,6150 0,2870 540,4969 216,1988 1,0956 0,4962 25165,3430 

0,5 2,7355 2,3235 752,6295 0,2870 536,5950 268,2975 1,0956 0,3999 31228,7863 

0,6 2,7355 2,1669 739,6246 0,2870 531,9388 319,1633 1,0956 0,3361 37148,7120 

0,7 2,7355 1,9984 724,8230 0,2870 526,5893 368,6125 1,0956 0,2910 42903,7518 

0,8 2,7355 1,8239 708,4638 0,2870 520,6128 416,4902 1,0956 0,2576 48475,8912 

0,9 2,7355 1,6485 690,7938 0,2870 514,0794 462,6715 1,0956 0,2319 53850,5781 

1 2,7355 1,4767 672,0597 0,2870 507,0607 507,0607 1,0956 0,2116 59016,7011 

1,1 2,7355 1,3121 652,5015 0,2870 499,6280 549,5908 1,0956 0,1952 63966,4543 

1,2 2,7355 1,1572 632,3463 0,2870 491,8510 590,2211 1,0956 0,1818 68695,1137 

1,3 2,7355 1,0139 611,8049 0,2870 483,7963 628,9351 1,0956 0,1706 73200,7482 

1,4 2,7355 0,8832 591,0684 0,2870 475,5267 665,7374 1,0956 0,1611 77483,8908 

1,5 2,7355 0,7654 570,3066 0,2870 467,1004 700,6506 1,0956 0,1531 81547,1901 

1,6 2,7355 0,6604 549,6674 0,2870 458,5704 733,7126 1,0956 0,1462 85395,0606 

1,7 2,7355 0,5677 529,2773 0,2870 449,9846 764,9739 1,0956 0,1402 89033,3465 

1,8 2,7355 0,4864 509,2420 0,2870 441,3856 794,4940 1,0956 0,1350 92469,0080 

1,9 2,7355 0,4157 489,6476 0,2870 432,8106 822,3401 1,0956 0,1305 95709,8379 

2 2,7355 0,3545 470,5628 0,2870 424,2920 848,5840 1,0956 0,1264 98764,2114 



Lampiran 13 : Iterasi Kondisi AB MAX After MRO 

ITERASI MAX A MRO 

M6A Pt6A P6A T6A R m a 6A C6A A6A ρm ṁmixC6A+P6A A6A 

0,1 3,3077 3,2858 778,7935 0,2870 545,8423 54,5842 1,0956 1,9712 6375,3071 

0,2 3,3077 3,2210 774,9292 0,2870 544,4864 108,8973 1,0956 0,9880 12715,2878 

0,3 3,3077 3,1165 768,5732 0,2870 542,2488 162,6747 1,0956 0,6614 18992,6945 

0,4 3,3077 2,9773 759,8479 0,2870 539,1621 215,6648 1,0956 0,4989 25178,1737 

0,5 3,3077 2,8095 748,9166 0,2870 535,2698 267,6349 1,0956 0,4020 31244,5411 

0,6 3,3077 2,6202 735,9758 0,2870 530,6251 318,3751 1,0956 0,3380 37167,3168 

0,7 3,3077 2,4165 721,2473 0,2870 525,2888 367,7021 1,0956 0,2926 42925,1236 

0,8 3,3077 2,2055 704,9688 0,2870 519,3271 415,4617 1,0956 0,2590 48499,9394 

0,9 3,3077 1,9934 687,3859 0,2870 512,8098 461,5288 1,0956 0,2331 53877,2063 

1 3,3077 1,7856 668,7443 0,2870 505,8084 505,8084 1,0956 0,2127 59045,8084 

1,1 3,3077 1,5865 649,2825 0,2870 498,3941 548,2335 1,0956 0,1963 63997,9369 

1,2 3,3077 1,3993 629,2268 0,2870 490,6362 588,7635 1,0956 0,1827 68728,8660 

1,3 3,3077 1,2260 608,7868 0,2870 482,6014 627,3819 1,0956 0,1715 73236,6642 

1,4 3,3077 1,0679 588,1525 0,2870 474,3523 664,0932 1,0956 0,1620 77521,8649 

1,5 3,3077 0,9255 567,4931 0,2870 465,9468 698,9202 1,0956 0,1539 81587,1180 

1,6 3,3077 0,7985 546,9558 0,2870 457,4379 731,9006 1,0956 0,1470 85436,8403 

1,7 3,3077 0,6864 526,6663 0,2870 448,8733 763,0846 1,0956 0,1410 89076,8785 

1,8 3,3077 0,5882 506,7298 0,2870 440,2955 792,5319 1,0956 0,1358 92514,1963 

1,9 3,3077 0,5027 487,2321 0,2870 431,7417 820,3092 1,0956 0,1312 95756,5899 

2 3,3077 0,4287 468,2414 0,2870 423,2441 846,4883 1,0956 0,1271 98812,4383 
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