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Abstrak

Kegiatan merancang [1],[2] pesawat tempur meliputi berbagai aspek yang sangat komplek seperti
airframe pesawat, sistem propulsi, anti radar, masalah struktur dan material yang digunakan. Pada laporan ini
penulis meneliti pada bidang propulsi yang berkaitan dengan air intake inlet. Dalam bidang inlet pemipaan
pendukung aliran udara masuk menuju mesin pendorong pesawat merupakan bagian yang cukup penting.
Perkembangan bentuk inlet pemipaan juga memberikan pengaruh pada pesawat tempur yang terbang pada
rentang bilangan mach dari 0.3 sampai dengan 2. Persyaratan yang harus dipenuhi adalah bentuk inlet
pemipaan penyedia udara agar tekanan recovery mendekati 100%. Pengkajian dilakukan pada inlet pemipaan
dua dimensi dengan menggunakan software fluent. Hasil simulasi menunjukkan bahwa Mac number disekitar
Aerodynamic Interface Plane (AIP) mempunyai nilai dialiran subsonic.
Kata kunci: Simulasi, aliran , pesawat tempur, Inlet, tekanan .

Abstract

Designing activities covering various aspects of fighter planes [1],[2] are very complex such as
aircraft airframe, propulsion system, anti-radar, the problem of structure and materials used. In this report
the author examines the field of propulsion-related air intake inlet. In the area of the inlet piping support
incoming airflow to the engine driving the aircraft is a fairly important part. The development forms the inlet
piping is also an influence on fighter aircraft flying at Mach number range from 0.3 to 2. The requirements
are a form of air inlet piping provider that pressure recovery close to 100%. The assessment was done on a
two-dimensional inlet piping using fluent software. Simulation results show that the Mac number around
Aerodynamic Interface Plane (AIP) has subsonic flow value.
Keywords: Simulation, flow, fighter airplane, inlet, pressure.

1. PENDAHULUAN

Sistem penyedia udara mesin pesawat terbang dipengaruhi oleh kendala antara lain; rentang
terbang bilangan mach, situasi penerbangan, anti terpantau, rancangan yang diharapkan, kondisi
khusus. Pada gambar 1 menunjukkan sistem propulsi [3], [4] pesawat tempur dua dimensi yang
dirancang untuk memenuhi kinerja yang tinggi. Inlet pada gambar 1-1 dilengkapi dengan variabel
geometri untuk menghasilkan rasio tekanan total sebelum inlet dan tekanan total di AIP. Pada
makalah ini mengkaji pada bidang propulsi aliran didalam pemipaan dua dimensi.
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Gambar 1-1. Sistem propulsi pesawat tempur[5].

Ada tiga jenis mekanisme kontrol inlet pemipaan agar menghasilkan aliran dengan recovery
yang diperlukan seperti dapat dilihat pada gambar 1-2. Pada gambar 1-3 menunjukkan mekanisme
kontrol dengan merubah geometri untuk mendapatkan aliran didalam diffuser menjadi aliran yang
subsonic.
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Gambar 1-2 Tipe inlet pada aliran supersonic [6].
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Gambar 1-3 Mekanisme variabel geometri inlet [7].
2. METODOLOGI

Pengkajian aliran fluida dari inlet pemipaan dua dimensi sampai AIP dengan metoda
simulasi dinamika fluida [8] untuk memahami fenomena yang terjadi. Selanjutnya digunakan
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mengoptimalkan bentuk inlet pada fase berikutnya. Ada beberapa tahapan yang perlu dilakukan
dalam melakukan simulasi Computasional Fluid Dynamic (CFD) adalah:

* Menentukan Domain Komputasi dan Grid

*  Membentuk model turbulensi

* Menentukan kondisi simulasi

* Hasil Simulasi

Domain konputasi CFD dibentuk berdasarkan model inlet dan pemipaan seperti dapat dilihat
pada gambar 2-1 yang sudah lengkap beserta grid.

Gambar 2-1 Domain komputasi dan grid inlet pemipaan.

Simulasi aliran fluida [9] inlet pemipaan mesin perlu ditentukan model turbulensinya
mengingat rentang kecepatan aliran dari subsonic ke supersonic. Penentuan model turbulensi dipilih
harus memperhatikan komputer yang digunakan untuk melakukan simulasi. Pertama adalah jumlah
Random Access Memory (RAM), kecepatan clock computer yang dipakai.

Model turbulensi yang dimaksud adalah sebuah model yang diperlukan agar kita memperoleh solusi
persamaan mekanika fluida yang berlaku yaitu persamaan kontinuitas dan persamaan Reynolds
Average Navier-Stokes yang dapat dituliskan sebagai berikut;

P2 (pu)=0

ot Ox (11)
0 0 op O Ou, Ou; 2 . ou 0 —
—(pu)+—(puu)=——+—| p| —+—L-25 —L ||+ —(-puu

o P o P = o o | Ml e, T 305y ij( pus) )

Agar dapat menyelesaikan persamaan tersebut diatas suku terakhir dari persamaan (1.2)
harus dimodelkan [10]. Berdasarkan pertimbangan komputer yang digunakan dan waktu komputasi
yang diperlukan kami menggunakan model turbulent dengan turbulent viscosity ratio sebesar 10.

3. KONDISI SIMULASI
Pemilihan kondisi simulasi merupakan bagian yang terkait dari pemasangan posisi sumbu
mesin terhadap sumbu horizontal pesawat yang membentuk sudut serang awal Posisi awal sudut pada
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posisi cruise diharapkan memberikan nilai koefisien gaya angkat yang memadai. Kondisi simulasi
yang digunakan terkait dari sudut setting awal yang ditunjukkan dalam tabel 3-1 dibawah ini;

Tabel 3-1 Kondisi Simulasi

No Sudut serang Bilangan Mach
1 0° 0.8,1,1.2,1.4,1.6,1.8,2.0
3° 0.8,1,1.2,1.4,1.6,1.8,2.0

4. HASIL DAN DISKUSI
Sudut serang 0°

Hasil simulasi aliran pada bilangan mach M=0.8 sampai dengan 2 ditunjukkan pada gambar
4-1 sampai dengan gambar 14.

19,2014

Contours of Mach Number Jun
FLUENT 6.3 (2d. pbns, S-A)

Gambar 4-1 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=0.8.

Hasil simulasi aliran pada bilangan mach M=0.8 ditunjukkan pada gambar 4-1.Simulasi pada
bilangan mach 0.8 yang merupakan aliran transonic pada daerah inlet bilangan mach sedikit sekali
berubah. Setelah mengalami kompresi di wilayah yang menyempit kecepatan naik dan terjadi
kenaikan bilangan mach. Hal itu ditandai dengan berubah warna dari hijau muda menjadi hijau
kekuningan dan tepat diwilayah difuser menjadi merah. Dari situ terdispersi kecepatan turun yang
memunculkan aliran dengan bilangan mach terbagi pada nilai sekitar 0.8 dan dibawah 0.1. Pada
aliran dengan bilangan subsonic seharusnya inlet geometri bagian atas membentuk garis datar saja.
Pada bilangan mach 1.0 hasil simulasi dapat dilihat pada gambar 4-2.

Jun 17,2014
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Gambar 4-2 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=1.

Contours of Mach Number

Pada M=1.0 aliran transonic nampak bahwa hasil simulasi masih serupa dengan hasil M=0.8. Hanya
berbeda sedikit pada wilayah inlet. Kondisi yang sama bentuk geometri inlet pada bagian atas cukup
membentuk garis lurus juga. Selanjutnya pada aliran M=1.2 merupakan aliran supersonic sonic
distribusi bilangan mach pada domain komputasi ditunjukkan pada gambar 4-3.
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Contours of Mach Number Jun 18, 2014
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Gambar 4-3 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=1.2.

Hasil simulasi pada M=1.2 aliran tidak banyak berubah hanya mulai ada transisi dan
perubahan aliran akibat interaksi shockwave pada diffuser subsonic sehingga timbul bilangan M
yang rendah berada didinding atas. Hasil dari adanya geometri inlet merubah aliran didalam saluran

menjadi subsonic.
Hasil pada M=1.4 merupakan aliran supersonic distribusi bilangan mach pada domain

komputasi ditunjukkan pada gambar 4-4.
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Jun 18, 2014
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Contours of Mach Number

Gambar 4-4. Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=1.4.

Hasil simulasi pada M=1.4 hampir serupa dengan M=1.2 hanya ada perubahan aliran
disekitar inlet kecepatan sedikit diperlambat dan pada saluran sempit aliran dipercepat gelombang
kejut secara transisi terlihat dan menghilang. Simulasi menunjukkan juga menjadi aliran subsonic
sebelum AIP. Selanjutnya hasil simulasi pada M=1.6 ditunjukkan pada gambar 4-5.
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Conbours of Mach Numbsr Jul 10, 2014
FLUENT 6.2 (2d, pbnz, 5-A)

Gambar 4-5 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=1.6.

Nampak perbedaan pada bagian inlet juga terjadi perlambatan aliran gelombang kejut samar-
samar terjadi akibat didinding inlet bagian atas. Selanjutnya aliran termampatkan sehingga kecepatan
kemudian naik. Pada saat mencapai wilayah subsonic diffuser terjadi penurunan kecepatan yang
ditunjukkan oleh warna orange ke warna hijau muda kekuningan.

Selanjutnya hasil simulasi pada M=1.8 ditunjukkan pada gambar 4-6. Pada dinding pipa atas
terjadi gelombang kejut yang terlihat jelas dan juga dibagian bawah dinding atas bagian bawahnya.
Selebihnya aliran mirip dengan hasil simulasi pada M=1.6.
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Gonjoure of Mach Numbsr Jul 10, 2014
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Gambar 4-6 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=1.8.

Hasil simulasi pada M=2.0 ditunjukkan pada gambar 4-7.
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Contours of Mach Number J
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Gambar 4-7 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=2.0.

Pada simulasi M=2.0 nampak jelas gelombang kejut yang dihasilkan oleh kedua dinding
inlet pipa. Interaksi kedua gelombang kejut di saluran pemipaan semakin menurunkan kecepatan. Di
wilayah diffuser subsonic kecepatan menjadi rendah menjadi 0.4.

Hasil simulasi pada M=2.2 ditunjukkan pada gambar 4-8. Hasil simulasi hampir serupa
untuk M=2.0. Secara keseluruhan bahwa geometri inlet menghasilkan aliran subsonic di area AIP
walaupun ada yang agak tinggi dibagian bawah hub mesin pada M=0.8 dan 1.2 dan dibagian atas
hub untuk M=1.4,1.6,1.8,2.0 dan 2.2. Hal tersebut dapat diatasi dengan memberikan bukaan pada
mekanisme pengubahan geometri pada inlet.
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Jun 16, 2014
FLUENT 6.3 (2d, pbns, S-A)

Contours of Mach Number

Gambar 4-8 Distribusi bilangan mach pada Domain komputasi M=2.0.

Sudut serang 3°
Hasil simulasi pada sudut serang tidak banyak berbeda sehingga secara umum simulasi
menunjukkan aliran menjadi subsonic diwilayah AIP.

S. KESIMPULAN

Hasil simulasi dengan dengan bilangan Mach yang bervariasi dari 0.8 sampai dengan 2.0
melalui bentuk geometri inlet pada waktu tertentu pada pemipaan dua dimensi ke AIP dapat
memberikan aliran subsonic pada wilayah AIP sebelum memasuki mesin sehingga dapat menyediaan
aliran udara sesuai yang diperlukan untuk pembakaran di ruang bakar. Bentuk inlet duct yang dapat
diubah geometrinya merupakan bentuk yang memadai seperti hasil simulasi diatas. Hasil simulasi
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aliran dua dimensi menunjukkan kesesuaian yang dapat digunakan untuk melakukan mengembangan
untuk analisa aliran tiga dimensi.

Hasil metoda numerik semacam ini dapat dimanfaatkan oleh berbagai kalangan untuk
mengembangkan inlet duct yang optimal yang dapat memenuhi kebutuhan dalam merancang dan
membuat inlet duct engine.
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