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Sammanfattning

For att tillfredsstélla framtidens behov av snabbare flygresor, pagar idag ett inten-
sivt arbete att utveckla nya supersoniska transportflygplan fér kommersiellt bruk.
Ett sadant flygplan gar under namnet Overture och utvecklas av det amerikanska
bolaget Boom Supersonic. Den hér rapporten &mnar att bygga upp en matematisk
modell av Overture, for att ge en tidig fingervisning om prestandan hos framtida
supersoniska transportflygplan. Modellen bygger pa de relativt enkla analytiska me-
toder som presenteras av Daniel P. Raymer i boken Aircraft Design: A Conceptual
Approach. Arbetet gors i samarbete med en parallell grupp vilka fokuserar pa att
modellera motorerna till Overture.

Resultaten indikerar att Overture, baserat pa den mycket begrdnsade mangd da-
ta som Boom Supersonic har publicerat, inte kommer ha erforderlig dragkraft for
att uppna den prestanda, under de forhallanden, som Boom Supersonic hévdar.
Déarmed ar det inte sagt att resultaten som hér presenteras ar slutgiltiga: de bygger
pa mycket enkla metoder och begriansad data. Rapporten kommer dven redovisa
flygplanets aerodynamiska prestanda. Av resultatet framgar dven de vésentligt for-
kortade flygtiderna och i slutsatsen, de negativa miljomassiga konsekvenserna.

Nyckelord: 6verljudsflygplan, supersonisk transport, aerodynamisk modellering.






Abstract

To satisfy the growing demand for faster air travel, intensive work is done to deve-
lop new aircraft for supersonic transport for commercial purposes. One such aircraft
goes by the name Overture and is being developed by the American firm Boom
Supersonic. This report aims to construct a mathematical model to give an early in-
dication of the expected performance of future supersonic aircraft. The model builds
on the relatively simple analytical methods presented by Daniel P. Raymer in his
book Aircraft Design: A Conceptual Approach. A parallel group models the engines.

Based on the limited amount of publicly available data, the result indicates that
Overture does not have the required thrust to achieve the, by Boom Supersonic,
stated performance under the considered flight parameters. However, it should be
noted that these results should not be regarded as final: the results build upon very
simple models and limited data. Furthermore, the report will present an estimation
of the aerodynamics of the aircraft. The result section will also present the drastically
shortened flight times. The negative environmental effects are also discussed.

Keywords: supersonic aircraft, supersonic transport, aerodynamic modeling.
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1

Inledning

"Supersonisk” ar ett uttryck som beskriver nir relativhastigheten mellan ett objekt
och en fluid 4r hogre dn ljudets hastighet i fluiden [1]. Ett flygplan som ska flyga
supersoniskt har stora krav pa sig. Motorerna maste producera tillrackligt mycket
dragkraft medan kroppen maste béra tillrdackligt med bransle fér motorerna. Darut-
6ver maste kroppen aven vara konstruerad for att klara de stora krafter den utsitts
for. Det har ar endast ett fatal av de kraven som stélls pa konstruktionen av flygplan
som ska flyga supersoniskt. Om flygplanet ocksa ska kunna anvéindas i kommersiellt
bruk sa forldngs kravlistan med bland annat extra last fran passagerare och en storre
méngd bréansle for att tillmotesga en ldngre flygtid och okad last.

Historiskt sett har manniskan drivits av sin drom att kunna flyga. Fran konstruk-
tionen av det forsta flygplanet till idag har design och utveckling gatt allt snabbare.
P& grund av andra varldskriget fanns incitament for snabbare stridsflygplan och det
forsta supersoniska flygplanet, Bell X-1, konstruerades 1947 [2].

Figur 1.1: Illustration av det forsta supersoniska flygplanet Bell X-1

Med motivering att forkorta flygtiden och med de teknologiska framsteg som gjordes
under 1950-talet, borjade idén om supersonisk transport utforskats. Under lang tid
var det teoretiskt mojligt att konstruera ett supersoniskt transportflygplan, men det
var osakert ur ett ekonomiskt perspektiv. Anledningen var den 6kade branslekon-
sumtionen, jamfort med de subsoniska flygplanen, vid supersoniska hastigheter. Det
skulle ta nastan 20 ar for det forsta kommersiella 6verljudsflygplanet att realiseras.
Det gjordes med det sovjetiska flygplanet Tupolev Tu-144 som flog forsta gangen
1968, efter en mycket hastig och ofullstandig utveckling; nagot som skulle komma
att paverka programmet under hela dess existens [3], [4]. Flygplanet flog officiellt
mellan 1968-1999, dar endast 55 flygningar gjordes med passagerare, innan det togs
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1. Inledning

ur bruk med anledning av bristande sékerhet. Tu-144 var ett av de tva supersoniska
flygplan som anvants kommersiellt. Det andra var Concorde som utvecklades i ett
samarbete mellan British Aerospace och Aérospatiale och utvecklingen paborjades
1965. Det flog forsta gangen 1969, endast tre manader efter Tu-144, och fortsatte
flyga till dess att det pensionerades ar 2003 [5], [4], pa grund av lénsamhetsproblem
samt den olycka vilken intraffade nagra ar tidigare.

(a) Tupolev Tu-144 (b) Air france Concorde

Figur 1.2: De enda tva supersoniska flygplanen som flugit kommersiellt

Supersoniska flygplan har linge haft problem med hoga ljudnivaer pa grund av att
deras motorer producerar mycket buller, dessutom producerar ett objekt som ror
sig over ljudets hastighet 6verljudsknallar. Den stora méngden buller har lett till att
bestammelser inforts, vilka forbjuder flygplan att flyga snabbare an ljudets hastighet
6ver land. Pa grund av dessa bestdammelser ar det inte ekonomiskt forsvarbart att
halla overljudsflygplan i drift, om inte for strackor som korsar stora hav. For att
oka den ekonomiska hallbarheten hos supersoniska flygplan, ar bullerfragan nagot
som legat i fokus under utvecklingen av nya flygplan. Foretaget Boom Supersonic
paborjade utvecklingen av ett nytt overljudsflygplan for kommersiellt bruk ar 2016.
Flygplanet i fraga kallas for Overture [6].

Figur 1.3: Rendering av Boom Overture [6]

Boom Overture, figur 1.3, ar den senaste satsningen inom supersonisk transport och
forvantas flyga tidigast 2029. I det héar projektet ska analysen och modelleringen
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1. Inledning

utga ifran flygplanet Boom Overture dér data ska samlas in i syfte att analysera
dess prestanda.

1.1 Syfte

Syftet med rapporten ar att en uppratta en enkel aerodynamisk modell for ett teo-
retiskt overljudsflygplan, baserat pa Boom Overture. Utifran modellen ska en tidig
prestandautvardering utforas. Utvarderingen forvintas ge svar pa grundlaggande
aerodynamisk och teknisk data som: erforderlig dragkraft, lyftkraft, luftmotstand,
anfallsvinkel vid planflykt och glidtal. Projektet kommer dessutom genomforas i
samarbete med ett parallellt projekt som har till uppgift att analysera flygplanets
motorer. Saledes kommer vissa parametrar, som dragkraft och branslekonsumtion,
vara av varandra beroende mellan de tva projekten.

1.2 Fragestallning
Modellen forvintas ge svar pa foéljande:

o Erforderlig dragkraft

o Luftmotstand

o Lyftkraft

o Glidtal

o Breguetrackvidd

o Jamforelse med subsoniska flygplan

Arbetet kommer dven diskutera etiska och samhélleliga aspekter.

1.3 Boom Overture

Overture utvecklas av Boom Supersonic som &ven har utvecklat ett testflygplan,
vilken gar under namnet "Baby Boom”, med forsta flygning den 22 mars 2024 [7].
"Baby Boom” anvands i experimentella syften. Planet foljer andra supersoniska
flygplan, sasom Concorde och Tu-144, med anvandandet av en deltavinge. Nagra
generella viarden pa Overture ar presenterade nedan, de ar tagna fran Boom Super-
sonics hemsida [6], [8]:

o Maximal hastighet: Mach 1.7
o Flyghojd: 60 000 ft eller 18 338 m
o Langd: 201 ft eller 61.3 m
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o Vingspann: 106 ft eller 32.3 m

o Maximal rackvidd: 7867 km

o Passagerare: 64-80

Motorer: 4x Symphony med 160 kN per motor vid start

1.4 Avgransningar

Projektet kommer enbart utvardera flygplanets prestanda, inte motorernas da de
kommer utvarderas av det tidigare namnda parallella projektet. Utvarderingen sker
analytiskt med matematiska metoder och stod av 3D-modeller. Projektet genomfor
ddrmed inte nagra fysiska tester i vindtunnel eller numeriska simuleringar i simule-
ringsprogram.

Vidare utvéarderas endast enkla manévrar da projektet enbart omfattar kommersi-
ella transportflygplan och inte militara, vilka hade satt storre krav pa mandvrering.
Buller fran stotar och motorer studeras ej.

Till foljd av att Overture &r under utveckling, ar majoriteten av informationen inte
tillganglig. Saledes ar storre delen av berdkningarna baserade pa egna antaganden
och publikt material.



2

Teori

2.1 Begransningsanalys

Begréansningsanalys ér en viktig del for att minimera mangden mojliga l6sningar
och visualisera en sa kallad "16sningsméngd” for att folja de krav som stélls. De
har kraven ar planets olika flygfaser sasom start, planflykt, manévrering och land-
ning, se figur 2.1. Kraven kan bli 6versatta till funktionella relationer i en ekvation
som berdknar begransningarna. Den kallas i Aircraft Engine Design, vilken kommer
refereras till som "Mattingly” i resten av rapporten, [9] for "Masterekvationen”.

1.8 T
T L
H i
R 16 | .
U [ Solution
S
T 44k Required SPE:'CE ]

- Speed Landing
L
0 L
A 1.2 i -
D L Required Turn
I - Number of g's
N 1.0 | -
G L
s Takeoff
08
T /W

LT 17

0.6 —

20 40 60 80 100 120

WING LOADING W, /S (Ibf'ft?)

Figur 2.1: Potentiell 16sningsméngd i en begriansningsanalys [9, kap. 2.1, s. 20]

2.1.1 Masterekvationen

Masterekvationen (2.1) fran Mattingly anvénds for att skapa en begransningsanalys.
Den hérleds fran friliggning av alla krafter med Newton’s andra lag, se figur 2.2.
Frilaggningen modifieras for att inkludera prestandaforhallanden som dragkraftslast
(Ts./Wro) och vingbelastning (Wro/S). Dessa forhallanden utgor axlarna péa be-
gransningsanalysgrafen.
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Figur 2.2: Krafter pa ett flygplan [9, kap. 2.2, s. 22]

Tsp B{QSREF [fﬁ(nﬁ Wro >2+K2<”5 Wro

a | Wro ¢ Srer ¢ Srer

P,
. 2.1
Wro  « ) +Cp, + ODR] + } (2.1)

V

Tabell 2.1: Forklaring av parametrarna i ekvation 2.1

Parameter Forklaring Enhet
Ty, Dragkraft vid havsniva N
Wro Vikt vid start kg

153 Andelen massa som ar kvar vid landning -
« Andel tillgénglig motorkraft -
q Dynamiskt tryck Pa
SREF Flygplanets referensyta m?
K Koefficient for luftmotstand beroende av lyftkraft -
n Lastfaktor -
K, Viskos koefficient for inducerat motstand -
Cp, Friktionskoefficient vid noll lyft -
Cbr Annan friktionskraft -
P, Viktspecifik extra kraft W
Vv Hastighet m/s
Sto Startstracka
et Thrust lapse variation -
tr Tid for rotation S
kro Starthastighetskonstant -

Ekvationen ger mojlighet att utvardera ett antal parametrar och darmed uppskatta
flygplanets aerodynamik. Vérden som behovs for att anvinda ekvationen ar Ty,
Wro, B, a, q, S, n, Cpgr, Ps och V. Med hjalp av dessa kan foljande parametrar,
K, K5 och Cp, utvarderas.

2.1.1.1 Planflykt

Flygplanet flyger med konstant hastighet pa konstant hojd. Det innebar att % =0,
V. — 0 samt n = 1 vilket gor att L = W. Ekvation 2.1 blir d& istéllet ekvation 2.2:

dt
Ts, f {K B <WTO Cpy + Chr }

' s) et (Wro/S)

— 2.2
o o (2.2)
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2.1.1.2 Start

For att satta en begransning vid start justeras ekvation 2.1 till 2.3:

kro (WTO> 20
Sro = trk 2.3
TO {pgawet Tal } g + Y trETO oCr (2.3)

Wro

For att forenkla, 16ses % ut och variabelsubstituerades pa samma satt som mat-
tingly [9, kap 2, s. 41]:

(WTO) _ {—b+M}2 (2.4)

S 2a

Alla parametrar fas fran Mattingly [9, appendix E, s. 537-546] och standardatmo-
sfaren fran altitud-tabellen [9, appendix B, s. 511-517]. Vérden till a och b ges ur
ekvationerna 2.5 respektive 2.6 medan c édr ett krav pa flygplanets startstrécka.

kiof?

pguwet(Tsr/Wro) (2:5)
28
— 1t . . 2.
b=t,kro i (2.6)
C:STO (27)

2.2 Luftmotstand

Luftmotstand &r den kraft, vilken berdknas enligt ekvation 2.8, som uppkommer d&
en kropp ror sig genom luften och uppstar till f6ljd av olika fysikaliska fenomen. Sa-
ledes delas luftmotstand upp i flera underkategorier déar nollmotstand [10, kap. 12.5,
s. 416-442] och inducerat motstand [10, kap. 12.6, s. 442-452] utgor de tva storsta
delarna. Nollmotstand uppstar framst till f6ljd av kroppens direkta interaktion med
luften, medan inducerat motstand ar en konsekvens av att kroppen genererar en
lyftkraft. Dérmed upptréader inducerat motstand om och endast om kroppen gene-
rerar en lyftkraft. De adderas for att bilda det totala motstandet enligt ekvation
2.9.

D= quefCD (28)

CD = CDO + KC]% (2'9>
Nollmotstéandet kan i sin tur delas in i ytfriktionsmotstand [10, kap. 12.5.1-12.5.2,
s. 416-417], formmotstand [10, kap. 12.5.4, s. 422-424] och vagmotstand [10, kap.
12.5.9, s. 432-435]. Den forsta ar alltid narvarande da kroppen ror sig genom luften

och uppstar till f6ljd av den mekaniska friktionen mellan luftens molekyler och krop-
pens yta. Den andra typen ar tryckkrafternas bidrag och inkluderas i berdakningen

7



2. Teori

av vagmotstandet 6ver Mach 1.2. Den tredje typen uppstar da delar av eller hela
flodet kring kroppen uppnatt ljudets hastighet varefter vagor bildas kring kroppen.

2.2.1 Supersoniskt nollmotstand

Det luftmotstand som inte gynnar flygplanets d&ndamal kallas for nollmotstand [10,
kap. 12.3, s. 432-435]. Till skillnad fran det inducerade motstandet, ger nollmot-
standet inget bidrag till lyftkraften och motverkar endast kraften att flyga i planets
fardriktning. Definitionen av nollmotstandet ar saledes all form av motstand som
inte producerar lyftkraft.

Berakning av supersoniskt nollmotstand sker enligt ekvation 2.10:

C
CDO — Zé’ fC) + CDwaue + CD
ref

I det hér projekt forsummas Cp, ... + Cp, ., (luftmotstand som innefattar lackor,
utbuktningar, form och komponentstérningar och diverse andra motstand). Alltsa
blir supersoniskt nollmotstand summan av ytfriktionsmotstand och vagmotstand.

+ CDL&P (2'10)

misc

2.2.1.1 Ytfriktionsmotstand

Ytfriktionsmotstand [10, kap. 12.5.3, s. 418-422] ar den typ av motstand som upp-
star pa en kropp som férdas genom en fluid. Det hér luftmotstandet bestar till stor
del av viskositeten hos fluiden som kroppen fiardas genom och kan evalueras med
hjélp av Reynolds tal, vilket ar ett forhallande mellan troghetskrafter och viskosa
krafter.

For berakning av M behovs C for laminart respektive turbulent flode vilket
beror av det begransade Reynolds talet Reyzof¢-

Laminért :  Cp = 1.328/\/Reutof s (2.11)

0.455
T 1 : _ 2.12
urbulent Cf (logloRcutoff)2'58(1 + 0_144]\/[2)0‘65 ( )
Rewtofs = 44.62(l/k)1‘053M1‘16 (2.13)

Sedan summeras alla C for flygplanets fyra olika komponenter (flygkropp, vinge, ro-

2_(CreSuwete)

der, héjdroder) med respektive vata yta Sy, for att fa fram komponenten Seey

i ekvationen.
2.2.1.2 Vagmotstand

Vagmotstand ar ett luftmotstand som uppstar vid transsoniska och supersoniska
hastigheter pa flygkroppen som skapar vagbildningar. Luftmotstandet okar dras-
tiskt vid det kritiska Machtalet pa grund av de konstanta vagformationer flygplanet

8



2. Teori

genererar. Eftersom flygkroppar dr komplexa, ar det svart att skapa en modell for
att berdkna vagmotstandet. Darfor anviands korrelationer av ideala flygkroppar (e.g.
Sears-Haack) och data pa andra flygkroppar vid modellering.

Figur 2.3: Vagformationer fran ett flygplan [11]

Sears-Haack [11] ar en kropp med det lagsta teoretiska vigmotstandet, se figur 2.4.
Sears-Haack ar en viktig del inom modellering och anvands for att minimera vag-
motstand och forma flygkroppen under designen, genom Whitcombs area-regel.

Figur 2.4: Sears-Haack [12]

Tvarsnittsarean vixer jamnt till kroppens mitt och avtar sedan symmetriskt. Se for-
mel 2.14 nedan.

S(x)=n-R2, -4z (1—2)? (2.14)

Whitcombs area-regel ar en metod for att visualisera flygplanskroppen i jamforelse
med Sears-Haack. Genom att snitta arean pa modellen fran nos till stjart, gar det
att jamfora tvarsnittsarean mellan flygplanet och Sears-Haack-kroppen. Det blir
sedan en utgangspunkt i hur vagmotstandet kan minimeras samt hur val kroppen
ar designad for att undvika vagmotstand.
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Original YF-102 Area ruled YF-102A
(Incapable of supersonic flight) (Capable of supersonic flight)
b 4/ﬁ\ b (%7 Narrower & longer
Cross- fuselage shape
sectional \
area . B
Thinner wing ~~— Narrower cockpit
Modifled nose shape—" | Revised intakes
Actual cross-section
Ideal cross-section Ideal cross-section Modified cross-section
based on area rule
Nose Cockpit Wing Tail Nose Cockpit Wing Tail
Airframe station Airframe station

Figur 2.5: Area-regel [11]

For jamforelsen behévs (D/q)sears—Haack Vilket fas genom att anta att A, ar 1:1
skala mellan Sears-Haack och 3D-modellen. Sedan kan (D/q)yae rdknas ut ur ek-
vation 2.16 genom att anta att ett typiskt supersoniskt flygplan har ett virde pa
Ewp = 2.0. Varefter (D/q)wave kan divideras med S,y for att fa ut Cp,,,. enligt
ekvation 2.10.

9w Amax 2
(D/Q)Sears—Haack - 2( / > (215)

0.77
7TALJ;Ldeg

(D/Q)wave - EWD 1-— O2(M — 1.2)0'57<1 — 100

)] (D/Q)SearsfHaack (216)

(D/q)wave

1
Sres (2.17)

CDwa've =

2.2.2 Inducerat luftmotstand

Det inducerade luftmotstandet ar motstandet som uppstar nar en lyftkraft genere-
ras. Luftens overtryck pa vingens underyta forflyttas fran vingspetsen till vingens
overyta, som bade reducerar lyftkraften och skapar vingspetsvirvlar [10, kap. 12.6,
s. 442-452]. Dessa virvlar ar orsaken till att luftmotstandet bildas. Det inducerade
luftmotstandets koefficient ar proportionell mot lyftkraftskoefficienten med faktorn
K se ekvation 2.18.

Cp, = KC* (2.18)

2.2.2.1 Inducerad luftmotstandsfaktor

Det finns flera metoder for hur faktorn K kan berdknas. Metoden "Leading-edge
suction method” anses vara det precisa alternativet [10, kap. 12.6.2, s. 446-451],

10



2. Teori

jamfort med metoder som "Oswald Span Efficient method” [10, kap. 12.6.1, s. 443-
446]. Den semi-empiriska metoden anvinds for att estimera faktorn K baserat pa
konceptet av framkantssugning. Kurvaturen skapar tryckskillnad pa framkanten av
vingen pa grund av att supersoniska flygplan generellt har tunna vingar [10, kap.
12.6, s. 442-452]. Det reducerade trycket pa grund av separation utévar en sugnings-
kraft. For det ideella fallet fas 100% framkantssugning, Koy, och vid 0%, Ky. Kig
kan berdknas enligt ekvation 2.20. A beréknas enligt ekvation 2.19, dar Wy ar ving-
ens spann och S,.; &r vingens referensarea. Ky ér inversen av lyftkurvans lutning
(ekvation 2.21) och ar darfor beroende flygplanets hastighet.

W2
Ap = =—° 2.19
f Sref ( )

1
Kipg= —— 2.2
100 7TAR ( 0)

1
Ky=— 2.21
0= o 221

Metoden berdknar K genom en uppskattning av den procentuella framkantssug-
ningen for att sedan interpolera fram K utifran 100%-fallet och 0%-fallet:

K — S%Kloo + (1 - S%)KO (222)

Aven Ky paverkas i transsoniska till supersoniska hastigheter pa grund av vagfor-
mationer, vilka reducerar framkantssugningen. Vid supersoniska hastigheter brukar
framkantssugningen vara nastintill obefintlig.

N edud, | ] ] il

0.2500
0.2000
Actual K values
K 51500 lie in this region
0.1000 { b i :
Kigo=1/mA Mach angle matches
| T leading edge sweep
0.0500
Mgq |
0.0000

0.200 0.400 0.600 0.800 1.000 1.200 1.400 1.600
Mach number

Figur 2.6: Grafen visar drag-due-to-liftfaktorn K som funktion av Machtal. [10,
kap. 12.6, s. 448|
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2.3 Lyftkraft

Lyftkraft [10, kap. 12.4, s. 396-416] 4r den kraft som genereras dé en vinge inducerar
en tryckskillnad mellan vinges ovan- och undersida. Det hér resulterar i en kraft
ortogonal mot flodesriktningen vilket far flygplanet att lyfta.

2.3.1 Lyftkraftskoefficient

Lyftkraft berdknas med ekvation (2.23), enligt [10, kap. 12.3, s. 396-397], dar C}, &r
den sa kallade lyftkraftskoefficienten.

L = qS,e;Cy (2.23)

Lyftkraftskoefficienten sétter lyftkraften i relation till grundlaggande parametrar
som anfallsvinkel, tryck, densitet, referensarea och flodeshastighet [13]. Att berdkna
Cp ar darfor avgorande for att berdkna lyftkraften som helhet. Det onskade Cp
under planflykt kan berdknas genom att satta L = mg i ekvationen 2.24 for att
motverka viktkraften.

Berdkning av C, gors med foljande ekvation:

L mg

Cp = = 2.24
quef qS'ref ( )

Dar det dynamiska trycket ¢ berdknas med ekvation 2.25.
g= L (2.25)

2

2.3.2 Lyftkraftkurvans lutning

Variabeln (', beskriver lutningen pa den linjéra delen i figur 2.12, vilket ar en del
i att uppskatta hur ett flygplan forvantas prestera.

For att berdkna Cp_ anvinds forst ekvationerna fran [10, kap. 12.4.2; s. 401-404]
vilka ger —4—— D& By = VM2 —1 ger tva olika fall beroende pa huruvida

tanALE—de
kvoten blir stérre oller mindre &n ett, maste det har tas i beaktning enligt ekvation

2.26 och ekvation 2.27.

tanArp- e
B tanAip_ae (2.26)
tanALE—_deq Bur
_Bw L B (2.27)
tanALE,deg tCLnALEfdeg

Om kvoten blir storre an ett, ska kvoten inverteras och hogra sidan av grafen skall
avldsas. Ur grafen fas ett tan App_geg(Cn, )theory (er rad) vilket kan divideras med

12
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tanALE_deg for att fa ut ett CLa-

b} 2 [T T T T 17
A=1/5 |
- 6 s
& Wi \‘\\ A i P
. el ™~ t
o . LE de ®
8 °H IS AN =] %
= NSl a N 4 2
R RERpEs GRS ==
%X _.--"E'--.ﬁ___ ~t2 =l 7* 2
3 f"‘} —— = 3 —_
._E’_Z,. FIE ™~ - T ] A1/ K
5 e T T T, 8
2 2 e (5 W A Y
o« LT
k. (R =i ] 1
LLALE) |
0 0
0O 02 04 06 08 10 08 06 04 02 0
ﬁ tan ALE
tan Apg B

Figur 2.7: Graf pa tanApp_geg(CN, )theory(per Tad), beror av
B och “hieodes 110 kap. 12.4.2, s. 402]

tanALE_deg B

2.3.3 Maximal lyftkraftskoefficient

Cr, Mmaz 8r det maximala vardet pa Cr, och finns bland annat i masterekvationen.

Enligt [10, kap. 12.4.5-12.4.6, s. 404-411] kan, med A = 1/5, fas viardet pa C; och
(5 genom avldsning av figur 2.8.

1.5
1.0 1.0
G
C, 05 0.5
0° 0
0 02 04 06 08 10 0 02 04 06 08 10
Taper ratio, A Taper ratio, A

Figur 2.8: Graf pa C} och Cs beror av A [10, kap. 12.4.5, s. 408]

Fran berakning av C och C5 kan ekvation 2.28 och 2.29 anvindas med hjalp av
figur 2.9, for att fa fram ett varde pa (Cr,,.. )pase-

A
A= (01 + 1)7RCOSALE_deg (228)
M
A= (CQ + I)ARtanALE—deg (229)
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Upper limit of
low-aspect-ratio |
range

_ Low aspect ratio Nrsaing

aspect ratio

0 04 08 12 16 20 24 28 32 36 40 44
(C,+1) 4 cosApg

B
Figur 2.9: Graf pa (Cp,,..)sase beror pa Cy [10, kap. 12.4.5, s. 409]

0 2 4 6 8 10 12 14
(C,+1)Atan A ¢

Figur 2.10: Graf pa ACy, . beror pa Cs [10, kap. 12.4.6, s. 409]

Vingen har lagt sidoférhallande om:

3
Ag < 2.30
R = (Cl + 1)(COSALE—deg) ( )
Maximal subsonisk lyftkraft for en vinge med ett lagt sidoférhéallande:
CLmaz(MS) = (CLmaz)base + ACLmacc (231)

14
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0.500 1.000 1.500 2.000 2.500 3.000
Mach number

Figur 2.11: Graf pa %) beror pa M [10, kap. 12.4.6, s. 411]

ClLomaz(M.5

For berdakning av lyftkraften 6ver Mach 0.5, kan empiriska approximationer anvan-
das for att rékna fram €, .. Genom att anvanda ekvation 2.32 och figur 2.11.

= CLous (2.32)

2.3.3.1 Vingklaffar

Vingklaffar anvands for att oka ett flygplans maximala lyftkraftskoefficient och be-
raknas enligt [10, kap. 12.4.6, s. 415] genom ekvation 2.33.

ACL. . =09-AC, .. (SJ;’W> - cos(Ay.1) (2.33)
ref

Cy,... ar ett tabellerat virde som beror pa typen av hoglyftanordning.

max

2.4 Anfallsvinkel

Anfallsvinkeln hos flygplanet beskriver vinkeln planets vinge moéter luftstrommen
med.

Funktionsvardet C, beror pa a med lutningen C},_, ekvation 2.34.

a 1
- 2.34
CL CLa ( 3 )
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Effect of camber

angle

Figur 2.12: Graf pa C, som beror pa «, aven kallad lyftkraftskurvan [10, kap.
12.4, s. 398]

Genom att 10sa ut « ur ekvation 2.34 kan anfallsvinkeln berdknas med:

_ S
-

«

(2.35)

2.5 Glidtal

Glidtalet [10, kap. 17.2, s. 639-649] anger forhallandet mellan luftmotstéand och lyft-
kraft. Det har representerar hur langt ett flygplan kan glida vid planflykt. Berdkning
sker utifran forhallandet mellan lyftkraft och luftmotstand fran ekvation 2.8 respek-
tive 2.23 och blir da ekvation 2.36.

Cy
= 2.
Ch (2:36)

Sl

Varefter Cp kan bytas mot 2.37.

Cp=Cp, + KC? (2.37)
Vilket ger ekvationen for glidtal:

CL

L
—— 2.38
D Cp,+ KC? (2:38)

2.6 Dragkraft

Dragkraft ar den kraft som driver planet framat. For att halla flygplanet i luften
behover dragkraften fran motorerna vara lika stor eller storre an flygplanets luft-
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motstand dividerat med cosinus av anfallsvinkeln [14, kap. 2, s. 31]. Vid planflykt
ges dragkraften av ekvation 2.39.

(2.39)

2.7 Breguetrackvidd

En metod for att tidigt uppskatta ett flygplans rackvidd ar den sa kallade Bregue-
trackvidden. Ekvationen for Breguetrackvidden ar harledd fran ett fall vid planflykt
inom stratosfaren [14, kap. 2, s. 32-33]:

L V Mstarteruise
Rireguet = = z ( ) 2.40
Breguet Dg -SFC " Menderuise ( )

2.8 Specifik rackvidd

Flygplanets specifika rackvidd ar strickan ett flygplan fardas per enhet bransle
forbrukad och méts i % [15]. For att berdkna ett flygplans specifika rackvidd kom-
bineras dess hastighet, glidtal, massa och SFC i ekvation 2.41. Dar faktorn 1000
anvands for att omvandla ifran mﬂg till ’2—’;.

£ 1000
D Maireraft = g - SEC

Ropecific =V (2.41)
Den specifika riackvidden ger en bild av hur effektivt flygplanet ar samt hur dyrt det
kommer vara i drift. Genom att multiplicera den specifika ridckvidden med antalet
passagerare gar det dven att utviardera hur manga kilometer passagerarna transpor-
teras per enhet brénsle.

2.9 Bransle

Enligt [6] ska Overture drivas av 100% SAF. SAF star for Sustainable aviation
fuel, [16] och ar ett flytande bréansle som kan minska C'Oy emissioner med upp till
80%. SAF framstills fran restavfall sasom oljor, fetter och avfall fran grodor. Det
innebér att den C'Oy som slédpps ut genom anviandning av SAF redan har absorberats
av biomassan och ar en del av kretsloppet. Till skillnad fran fossila branslen, vilka
tillfor C'Os till kretsloppet, ger det har branslet ett netto noll utslapp av koldioxid.
Det ér ett mer hallbart bréansle som kan bidra till uppna bland annat FNs klimatmal
[17] , exempelvis:

o 7: Hallbar energi for alla

e 11: Hallbara stdder och samhéllen

o 13: Bekdmpning klimatforandringarna

17
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2.9.1 Kvaveoxider

NO, ar ett samlingsnamn for kemiska substanser uppbyggda av kvive och syre [18],
aven kallade kvéaveoxider. Utslapp av kvaveoxider kommer framst fran transportsek-
torn, men internationellt star aven kraftverk for en signifikant andel av utsléppen.
Kvivedioxid (NO,), vilken ar en form av NO,, ér i sig bland de storre luftforore-
narna i varlden.
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Metod: Framstallning av
3D-modeller

3.1 CAD-modell

For att gora matningar och uppskattningar pa flygplanet, skapades en virtuell 3D-
modell. CAD-programmet som anviandes for att skapa modellen var Fusion 360, ett
program utvecklat av foretaget Autodesk. Da projektet bygger pa att analysera ett
redan existerande flygplan, var det av stor vikt att skapa en modell vars geometri
ar sa lik Overture som mojligt.

3.1.1 Modellering

Modellen av Overture i verklig storlek skapades genom att hitta data, vingspann och
langd, fran Boom Supersonics hemsida [6] for att kunna skala 3D-modellen, sedan
anvandes de fyra bilderna i figur 3.1 for att gora en sa korrekt modell som mojligt.
Vidare anvandes aven data fran Concorde [19] for det som saknas hos Overture.
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3. Metod: Framstallning av 3D-modeller

(a) Boom Overture fran ovan [6] (b) Boom Overture fran sidan [6]

= G -

(c) Boom Overture framifran [6] (d) Boom Overture bakifran [6]

Figur 3.1: Referensbilder pa Boom Overture som anvénts for att rita upp flygplanet
i CAD-programmet Fusion 360. Bild (a) och (b) skalades upp till korrekt storlek
och anvandes déarefter till att skapa flygplanskroppen. Alla fyra bilderna anvéindes
darefter for att skapa vingar och roder, samt placera dessa pa ratt plats.

3.1.2 Modellen
Den slutgiltiga modellen visas i figur 3.2.

(b)

g

(a) (c)

Figur 3.2: Den slutgiltiga modellen. (a) &r modellen fran ovan. (b) &r en éverblick
av modellen. (c¢) ar modellen fran sidan.
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3. Metod: Framstallning av 3D-modeller

<

Figur 3.3: Rendering av modellen

o

21



3. Metod: Framstallning av 3D-modeller
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4

Metod: Analys av flygplanet

Det hér kapitlet redogor hur teorin implementeras. Samtliga berakningar baseras pa
den teori som redovisats i foregaende kapitel. De delar av koden som ar inlagda &ar
delar av den fullstandiga koden vilken gar att hitta i Appendix 1.

4.1 Geometrisk data pa Overture

Nedan beskrivs metod for inhdmtning och berdkning av geometrisk data och para-
metrar pa Overture.

4.1.1 Referensarea

For att ta fram virdet pa vingens referensarea anvindes modellen i Fusion 360. I
programmet anvandes verktyget measure for att astadkomma det. Genom att mar-
kera vingarnas yta med verktyget, berdknades viardet pa referensarean. Vingarnas
referensarea visas i tabell 5.1.

4.1.2 Tvarsnittsarea

Tvérsnittsarean behovs for att jamfora flygplanskroppens form gentemot Sears-
Haack. Den togs fran 3D-modellen i Fusion 360 genom att berdkna tvarsnittsarean i
ett antal jamnt utplacerade punkter. Totalt 11 punkter anvandes vid 0%, 10%, 20%
fortsatt till 100% av langden. De slutgiltiga vardena for dessa punkter ar presente-
rade i tabell 5.2.

4.1.3 VAt yta

Flygplanets vata yta togs fram fran modellen genom att vélja flygplansmodellen
och vélja verktyget properties i Fusion 360. Virdet pa kroppens vata yta redovisas
i tabell 5.1 nedan.

4.1.4 Sidoforhallande

Vingarnas sidoforhallande togs fram enligt ekvation 2.19. Spannet togs fran Boom
Supersonics hemsida [8] och Sggr, som tidigare ndmnt, togs fram fran CAD-modellen.
Sidoforhallandet aterfinns i tabell 5.1.
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4. Metod: Analys av flygplanet

4.1.5 Vingsvepsvinkel

Vinkeln som vingen &r svept bakat med, berdknades fran CAD-modellen i Fusion
360. Forst ritades en referenslinje upp vinkelrdt mot flygplanskroppen. Darefter
anvandes verktyget measure, med vingens framkant och den tidigare namnda refe-
renslinjen valda, for att f& ut vingsvepsvinkeln. Vardet pa vinkeln redovisas i sektion
5.1.

4.2 Jamforelse mot Sears-Haack

For att jamfora hur flygplanskroppen gentemot Sears-Haack kroppen har, som ti-
digare ndmnt, tvirsnittsarean tagits fram vid ett antal punkter pa CAD-modellen.
Det implementerades i koden som en lista. Foljande kod anvandes for att valja 11
jamnt fordelade punkter pa Sears-Haack kroppen. Tabell 5.2 dr en sammanstallning
av vardena pa tvérsnittsareorna.

def plane_ratio_generator (number, airplane_length):
slices = np.linspace (0, airplane_length, number)
ratio_list = slices / airplane_length
return ratio_1list

Variabeln airplane_length ar lingden pa flygplanet och number ar antalet punkter
som anvands for jamforelsen.

4.2.1 Whitcombs area-regel

Grafen for skillnaderna mellan Sears-Haack kroppen och CAD-modellens kropp plot-
tades med foljande kod:

def Sears_Haack(airplane_length, maximum_area, resolution):

len_ratio = plane_ratio_generator (resolution, airplane_length)
r_max = math.sqrt(maximum_area / np.pi)
SearsHaack_areas = np.pi * r_max ** 2 *x (4 * len_ratio * (1 -

len_ratio)) *x (3 / 2)
return SearsHaack_areas

SH_areas = Sears_Haack(l, A_max, len(areas))
plt.figure )

plt.plot(plane_ratio_generator (len(areas),l), areas, color= )
plt.plot(plane_ratio_generator (len(SH_areas),l),SH_areas)

> plt.xlabel( )
; plt.ylabel( )

Forst skalades Sears-Haack kroppen till flygplansmodellen varefter tvérsnittsarean
riknades ut enligt ekvation 2.14. Detta plottades sedan tillsammans med tabellvér-
den fran tabell 5.2. Grafen finns att hitta i avsnitt 5.2 i Resultat.
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4. Metod: Analys av flygplanet

4.3 Luftmotstand

Foljande stycken beskriver de olika luftmotstanden som verkar pa flygplanet och
hur de har berdknats for analysen av det modellerade flygplanet.

4.3.1 Supersoniskt nollmotstand

Berdkning av supersoniskt nollmotstand genomfoérdes enligt ekvation 2.10 och ter-

merna Cp,, +Cp, ., forsummades. Implementering av termerna %(70;) och Cp,....
i Python beskrivs i foljande kapitel.

4.3.1.1 Ytfriktionsmotstand

Ytfriktionsmotstandet berdknades for fyra olika komponenter: flygkropp, vinge, ro-
der och hoéjdroder, vilket genomfoérdes genom att rdkna ut deras individuella vata
yta. Det gjordes i Fusion 360 med hjalp av verktyget measure. Dar valdes komponen-
terna separat for att fa fram den vata ytan fran verktyget. Tabell 5.3 visar vardena
for komponenternas vata ytor. Sedan berédknades R.uf¢ for de olika delarna, det
gjordes genom att méta langden i Fusion 360 med hjélp av verktyget measure. Dér-
efter togs virdena for Reuofr fram med hjalp av ekvation 2.13. Langderna visas i
tabell 5.4 i avsnitt 5.3 nedan.

Sista steget var att berdkna virdet for komponenten Z(Csfis;”%) genom ekvation

2.11, 2.12 och 2.13. Dar sattes de tidigare vardena for Sy och Reuofs in och varden
kunde fas pa delarnas ytfriktionsmotstand.

Berakningarna gjordes i kod vilken ar presenterad nedan:

S_wet = [577, 1064, 56.6, 120.1]
Char_1 = [60.913, 14.273, 5.767, 5.33]

def skin_friction_drag(rho, my, Mach, T, s_ref, s_wet, gamma,
gas_const, char_1):
Cf list = []
for idx, char_1_numbers in enumerate (char_1):
V = np.sqrt((gamma * gas_const * T)) * Mach

R = 44.62*(char_1_numbers/(0.052%10**(-5)))**1.053*xMach
**%1.16
if R < 500000:
Cf = 1.328/math.sqrt (R)
else:
Cf = 0.455/((math.logl0(R)**2.58) x(1+0.144*xMach**2)
**x(0.65)

Cf_list.append(Cf * s_wet[idx])

skin_friction = sum(Cf_list)/s_ref
return skin_friction

Det slutgiltiga vérdet pa Z(Csfisf“) finns i tabell 5.5 i sektion 5.3 nedan.
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4.3.1.2 Vagmotstand

Implementering av vagmotstandet, Cp,,,., anvande féljande ekvationer: 2.15, 2.16
och 2.17. Koden som anvandes for att berdkna detta ar som foljer:

def CD_wave_calc(maximum_area, s_ref, leading_delta, mach_numbers,
e_wd):
D_q_wave_sears_hawk = (9*np.pi/2)*(maximum_area/1l) **2

D_q_wave = e_wd * (1 - 0.2+*(mach_numbers - 1.2)**0.57*x(1-(np.pi
*leading_deltax*0.77) /100))*D_q_wave_sears_hawk

CD_wave = D_q_wave / s_ref

return CD_wave

CD_waves = CD_wave_calc(A_max, S_ref, leading_edge_sweep, M, E_wd)

Vardet pa Cp,,,. finns i tabell 5.5 i sektion 5.3 nedan.

4.3.2 Inducerat luftmotstand

Dar K forst berdknades med hjélp av Cp_ enligt ekvation 2.21. Sedan togs vérdet
pa Kigo fram med hjilp av 7 samt sidoférhéallandet Ag, enligt ekvation 2.19 samt
2.20. I ekvation 2.22 anvandes bade Ky och Kjgg for att fa fram ett varde pa K.

Darefter berdknade Cp med ekvation 2.9, vilken kraver varden pa K, Cp, och Cp,.
Vardet pa K togs fram ovan och Cp och Cp, fas fran ekvation 2.24 och 2.10. I
projektet gjordes detta i kod, vilken ar presenterad nedan.

def dragduetolift(Mach,S,aspect_ratio,cl_alfa):

0 =1/ cl_alfa
1 =1 / (np.pi * aspect_ratio)
S * k100 + (1 - S) * kO

return K

def Cd(CDO,m,K,p,CL):
C_D = CDO + K *x CL *x*x 2
return C_D

I tabell 5.6 finns vérdet pa Cp.

4.4 Lyftkraft

I det hér avsnittet presenteras processerna for att rdkna ut parametrarna vilka
anvandes for att analysera flygplanets lyftkraft.

4.4.1 Lyftkraftskoefficienten

Lyftkraftskoefficienten C';, berdknades med hjélp av ekvation 2.24 déir L och q togs
fram med hjalp utav ekvation 2.25 och vingens referensarea. Notera att variabler-
na, i koden nedan, mass, grav och S motsvarar massa, gravitationsaccelerationen
respektive vingens referensarea S;.y.
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4. Metod: Analys av flygplanet

def Cl(mass,grav,q,S):
CL = mass * grav / (q * S)
return CL

Virdet for konstanten C, finns i tabell 5.7.

4.4.2 Lutningen pa lyftkraftskoefficientskurvan

For att berdkna C_ berdknades 35, det gjordes genom ekvationen 5y, = /M2 — 1.
For att lasa ut ratt virde pa tan App_geg(Cn, )theory(per Tad) fran figur 2.7 behov-
des virdet pa Agtan(App_gey) tas fram. App_ge, fas fran 3D-modellen enligt kapitel
4.1.5 Vingsvepsvinkel. Vingarna har tva olika vingsvepsvinklar genom deras form.
Stotvagen som skapas av vingens forsta del, den med storst vingsvepsvinkel, kommer
ligga utanfor vingens resterande del enligt [11]. Darmed anvindes endast den storre
vingsvepsvinkeln i kommande berakningar.

Aprtan(ALg—qey) berdknades. Den siffran anvindes i figur 2.7 for att lasa ut tan App_ge,
(CnN, )theory(per rad). Ur det viardet kunde Cp, fas ut genom att virdet dividerades
med tan (ALE—deg) .

4.5 Anfallsvinkel

Med Cp, och (', berdknat, anvindes ekvation 2.35 for att fa den erforderliga an-
fallsvinkeln for planet.

4.6 Glidtal

For att berakna glidtalet anvandes foljande kod:

cl_alfa = 2.183821406
Aspect_ratio = 2.33
S_ref = 447.6

p = 7200

g = 9.81

def dragduetolift (Mach,S,aspect_ratio,cl_alfa):
0 =1/ cl_alfa
1 =1 / (np.pi * aspect_ratio)
S * k100 + (1 - S) * kO
return K
def get_q(mach,pressure):
q = l.4*xpressure/2*xmach**2

return q

def Cl(mass,grav,q,S):
CL = mass * grav / (q * S)
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return CL

def L_over_D(Mach, aspect_ratio, S, CDO, m):
K = dragduetolift (Mach, aspect_ratio, S)
CL = Cl(m, g, get_q(1.7, p), S_ref)

LoD = CL/(CDO+K*CL*%*2)
return LoD

Forst definierades ett antal parametrar, sen skapades en funktion for att ta fram
hur mycket luftmotstand som genereras. Varden pa q och C berdknades baserat
pa ekvation 2.25 respektive 2.24. Darefter lades detta ihop i funktionen L over D
vilken berdknade ut méangden lyftkraft 6ver luftmotstand.

4.7 Breguetrackvidd

Breguetréckvidden beraknades med ekvation 2.40 och redovisas i tabell 5.9.

4.8 Specifik rackvidd

Modellens specifika rackvidd berdknades med hjalp ekvation 2.41. Resultatet redo-
visas i sektion 5.8.

4.9 Dragkraft

Dragkraften berdknades genom ekvation 2.39 for planflykt och implementerades i
kod som foljer:
def Fnet(D,alpha,L):

Fnet = D/math.cos (alpha)
return Fnet

4.10 Begransningsanalys

I kommande avsnitt kommer de olika fallen att redovisas. Koden som presenteras
i avsnitt 4.8.1 och 4.8.2 kommer att ldggas ihop med koden i avsnitt 4.8.3 dar de
plottas tillsammans i en graf som anvands for att se losningsméngden.

4.10.1 Planflykt

For planflykt anviands Symphonys egna dragkraft vid mark da dragkraften given av
systergruppen inte var representativ for dragkraften vid havsniva. Ekvation 2.2 har
anvants och implementerats i foljande kod:

def master_cruise(beta,alpha,WS,cd0,K,q):

TW=beta/alpha*(K*beta/q*WS+cd0/(beta/q*WS))
return TW
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CDO = skin_friction_drag(rho_alt, my_alt, 1.7, t18000, S_ref, S_wet
, Gamma, Gas_const, Char_1)+CD_wave_calc(A_max, S_ref,
leading_edge_sweep, 1.7, E_wd)

induced_factor = dragduetolift(1.7,0,Aspect_ratio,p)

WS=np.linspace (0*47.88, 120%47.88, 60)

TW=np.linspace (0.001, 8, 60)

list = master_cruise(0.81,0.193,WS,CD0,induced_factor, get_q(1.7,p)
)

1t.figure ()

constraintl = plt.plot(WS,list , color= , label= )
5 plt.xlabel ( )
plt.ylabel( )

7 plt.x1im (0,5500)

plt.ylim(0,0.9)
plt.show ()

4.10.2 Start

Koden implementerade masterekvationen utvecklad for startfallet i ekvation 2.3. For
att anvanda sig av ekvationen behovs ett krav pa startstrackan sattas. Concorde hade
en startstracka pa ca 3410 m [20]. Flygplanet forvantas ha en kortare startstricka,
dédrav valdes det att kolla pa fyra olika langder pa startstriackor, 1500 m, 2000 m,
2500 m och 3000 m. Detta for att se strackan som kravs for att kunna lyfta.

import math
import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

rho = 1.29
deltaCLmax = 0.33
CL_max0 = 0.55
CL_max = 0.55+deltaCLmax
k_TO = 1.2

t_ R = 3

def master_takeoff (TW,alpha_wet ,beta,CL_max,S_TO0):
a = (k_TOx**2*xbeta**2) /(rho*xg*CL_max*alpha_wet*TW)
b = t_R*k_TO*np.sqrt ((2*beta)/(rho*CL_max))
c = S_TO
WS = ((-b+np.sqrt(b**2+4xaxc))/(2*a)) **2
return WS

CDO = skin_friction_drag(rho_alt, my_alt, 1.7, t18000, S_ref, S_wet
, Gamma, Gas_const, Char_1)+CD_wave_calc(A_max, S_ref,
leading_edge_sweep, 1.7, E_wd)

induced_factor = dragduetolift(1.7,0,Aspect_ratio,p)

WS=np.linspace (0*47.88, 120%47.88, 60)

TW=np.linspace (0.0001, 1, 60)

list2 = master_takeoff (TW, 1,1,CL_max,2000)

29



3 TW_point =

4. Metod: Analys av flygplanet

list3 = master_takeoff (TW, 1,1,CL_max,1500)
list4 = master_takeoff (TW, 1,1,CL _max,b2500)
list5 = master_takeoff(TW, 1,1,CL_max,3000)

plt.figure )

constraint2 = plt.plot(list2,TW , color=
linestyle= )

constraint3 = plt.plot(list3,TW , color=
linestyle= )

constraint4 = plt.plot(list4,TW , color=
linestyle= )

constraint5 = plt.plot(list5,TW , color=
linestyle= )

point = plt.plot(WS_point,TW_point,

37 plt.xlabel( )

plt.ylabel( )

plt.x1im (0,5500)

plt.ylim (0,0.9)

plt.show ()

4.10.3 Fullstandig graf

Foljande kod anvandes for att plotta bada begriansningarna for att definiera 16s-
ningsmangden vilka presenteras i figur 5.2 och 5.3. Grafen inkluderar en markering
som representerar var den framtagna flygplansmodellen ligger i forhallande till be-

gransningarna.

import matplotlib.pyplot as plt

Thrust_SL/(m_max_TO*g)

WS_point =

(m_max_TO*g)/S_ref

plt.figure )

constraintil plt.plot(WS,list , color=
constraint2 = plt.plot(list2,TW , color=
point = plt.plot(WS_point,TW_point,
plt.xlabel( )
plt.ylabel( )
plt.x1im(0,5500)

plt.ylim(0,0.9)

plt.show ()
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Resultat

Det har kapitlet presenterar de varden som berdknats i kapitel 4 med metoderna
fran kapitel 2. Kapitlet tar inte upp implikationer av de presenterade véirdena.

5.1 Geometrisk data

Den geometriska datan hamtades dels fran 6ppen data fran Boom Overture och dels
fran den tidigare upprattade CAD modellen.

Tabell 5.1: Geometrisk Data

Variabel | Varde | enhet
SREF 447.6 m2
Sfla,pped 246.6 m2
Swet 1890 m?
ALE—deg 70 deg
AH.L. 40 d@g
Ap 2.33 -

5.2 Whitcombs area-regel
Tvarsnittsarean uppmaéttes till:

Tabell 5.2: Tabell pa tvarsnittsarean 6ver punkter pa flygplanet

Punkt 1] 2 3 4 D 6 7 8 9 10

Virde [m?] | 0 | 3.53 | 9.582 | 13.259 | 15.885 | 17.414 | 20.194 | 20.678 | 7.372 | 6.155

Jéamforelse mellan den modellerade flygplanskroppen och Sears-Haack kroppen plot-
tas i samma graf med fargerna gron respektive bla, se figur 2.7.
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Figur 5.1: Jamforelse mellan Overtures flygplanskropp och Sears-Haack, den blaa
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linjen &r Sears-Haack och den grona ar det modellerade flygplanet.

5.3 Luftmotstand

Varden for luftmotstand berdknades med metoderna redovisade i forgaende kapitel.
Bade vérden for berdkningarna, exempelvis de karakteristiska léngderna, och de

slutgiltiga vardena redovisas i tabell 5.3 och 5.4.

Tabell 5.3: Tabell 6ver Syes[m?]

Del | Flygkropp | Vinge | Roder | Hojdroder
Swet 577 1064 | 56.6 120.1
Tabell 5.4: Tabell 6ver langder [m]
Del | Flygkropp | Vinge | Roder | Hojdroder
Langd 60.913 14.273 | 5.767 5.33

Beriaknade varden for luftmotstand presenteras i tabell 5.5.
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Tabell 5.5: Luftmotstand

Variabel Virde
Copr 0
CDL&P 0
Chp, 0.010909
2CeSu) [0, 00398




5. Resultat

5.3.1 Inducerat luftmotstand

Redovisning av virden relaterade till det inducerade luftmotstandet:

Tabell 5.6: Inducerat luftmotstand

Variabel | Véarde
K 0.458
K100 0.137
K 0.458
Chb 0.0346

5.4 Lyftkraft

Redovisning av varden relaterade till beraknad lyftkraft:

Tabell 5.7: Lyftkraft

Variabel Varde

Cr 0.2274
Atan(ALE,deg) 6.963
CL. 2.1838

Cp. 0.5425

ACy,.. 0.3418
ClLoas, flapped 0.8843
5.97°
6.574

lls )

5.5 Dragkraft

Redovisning av varde av berdknad dragkraft:

Tabell 5.8: Dragkraft vid 18288 meters hojd

Variabel Virde [kN]
Fdragk’raft 224.643
Fdragk’raft/motor 26.16

5.6 Breguetriackvidd

Enligt ekvation 2.40 berdknas breguetréackvidden vilken redovisas i tabell 5.9.
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5. Resultat

Tabell 5.9: Breguetrackvidd

Variabel Varde | Enhet
mstart,cruise 177500 l{g
Mend,cruise 86360 k‘g
SFC 28.589 N

RBreguet 4571 NM

5.7 Specifik rackvidd

Redovisning av virden relaterade till specifik rdckvidd berdknad genom ekvation

2.41 presenteras i tabell 5.10.

Tabell 5.10: Specifik rackvidd

Variabel Vérde | Enhet
Maireragr | 1882408 | kg
SFC 28.589 N
V 501.33 o~
Repeci fic 0.0624 b
Ropecific - pax 4.992 kmk"g’ az

5.8 Begransningsanalys

Figur 5.3 och 5.2 visar varsin graf pa begridnsningsanalysen for ett flygplan utan
respektive med vingklaffar utviarderad for flygplanets planflykt och start. Losnings-
méangden som syns pa bilden ar den area som begrédnsas av linjerna. De streckade
linjerna representerar olika startstrackor och den roda markeringen visar var det
modellerade planet hamnar i relation till 16sningsméangden.

/
1500
/

Losningsmdngd el
9 g L7 2000

0 1000 2000 3000 4000 5000
Wing Loading (N/m*~2)

Figur 5.2: Utan klaffar
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Slutsats & diskussion

Foljande kapitel presenterar de slutsatser hérladda fran de analyser och berakningar
genomforda i foregaende kapitel. Utover analyser och berdkningar diskuteras éven
etiska och miljomaéssiga aspekter.

6.1 Whitcombs area-regel

Vid jamforelse av kurvorna i figur 5.1 ar det tydligt att tvéirsnittsareorna pa model-
len ar mycket lik de hos Sears-Haack kroppen. Kurvan for flygkroppen foljer den for
Sears-Haack, men vissa omraden skiljer sig namnvért. Exempelvis foljer kurvan for
flygkroppen Sears-Haack kurvan de forsta 50% av flygplanets langd, men efter 50%
separerar det. Det leder till att flygplanets area nar sitt maximum efter Sears-Haack
kroppen nar sitt. Efter maximumpunkten foljer daremot de tva kurvorna varandra.

Det har betyder att flygplanet till stor del f6ljer Whitcombs area-regel och ar dérmed
optimerad for att reducera vagmotstand.

6.2 FErforderlig dragkraft

Den dragkraft modellen kraver for att flyga i Mach 1.7 pa 18288 m hojd ar 224.643
kN. Det resulterar i 56.16 kN per motor da flygplanet ska ha fyra motorer. Fran
systergruppen, som arbetat med att modellera motorerna till Overture, fas att mo-
torerna utvecklar en dragkraft pa 32.36 kN vid denna hojd. Det innebér att moto-
rerna inte har den erforderliga dragkraften for att uppna de stallda kraven.

Siffrorna som redovisas i rapporten kan stéllas i kontrast med liknande motorer for
supersoniska transportflygplan. Concorde ér ett av det flygplan som delar flest lik-
heter med Overture, dels vad galler design och dels dess prestanda. Concorde hade
fyra stycken Olympus 593 motorer designade och producerade av Bristol Engine
Company och senare Rolls-Royce [21]. Motorerna hade en dragkraft pa 169.2 kN
med EBK och 139.4 kN utan EBK. De vardena ar mycket lika de av Boom angivna
viardena [22]. Eftersom Symphony motorerna ar turbofliktmotorer kommer de for-
lora dragkraft till f6ljd av hog hastighet och héjd, i storre utstrackning &n Olympus
motorerna vilka var av typen turbojet.
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6.3 Luftmotstand

Luftmotstandet beror till stor del pa flyghastigheten och 6kar vid hoga hastigheter.
Da Machtalet ndrmar sig 1, okar luftmotstandet exponentiellt emedan vagmotstan-
det borjar verka. Okningen i hastighet kan effektivt férdubbla luftmotstandet [10,
Kap. 12.5.11, s. 440]. Over Mach 1 bérjar luftmotstdndet minska nigot men bibe-
haller en forhojd niva. Saledes kommer ett supersoniskt flygplan uppleva opropor-
tionerligt hogt luftmotstand jamfort med ett subsoniskt flygplan.

Det forhojda luftmotstandet har till f6ljd att ett supersoniskt flygplan far en okad
bransleforbrukning, i jamforelse med ett subsoniskt flygplan, emedan ett hogre mot-
stand erfordrar fler eller kraftfullare motorer. En del av det dkade luftmotstandet
kompenseras dock av den mycket hoga flyghdjden eftersom ett lagt lufttryck ger
lagre luftmotstand.

6.4 Lyftkraft

Eftersom lyftkraften for ett flygplan varierar med vikten kommer denna aldrig va-
ra densamma vid olika tidpunkter. Av denna anledning jamfors flygplanen med
koefficienter som beskriver dess prestanda déar en ar dess lyftkraftskoefficient. Be-
rikningarna ger ett viarde pa 0.2274 for C7.

Boeing 747, vilket ar ett subsoniskt kommersiellt flygplan, har en lyftkraftskoef-
ficient pa 0.52 [23] vilket &r mer &n dubbla virdet som fas fran projektet. Daremot
ar vardet hogre an de tidigare supersoniska flygplanen Concorde och Tu-144 med
koefficienter pa 0.125 [24] respektive 0.106 [25]. Den skillnaden innebér att, jam-
fort med de tva tidigare supersoniska flygplanen, klarar det modellerade flygplanet
av att mota ett storre luftmotstdnd. Aven om den inte matchar den standard som
subsoniska transportflygplan héller.

6.5 Glidtal

Glidtalet, som beskriver forhallandet mellan lyftkraften och luftmotstandet, korrele-
rar med hur lang stricka ett flygplan kan glida. Det innebar att glidtalet ar omvant
proportionellt till den energi som krévs att flyga en given stracka. En férdubbling av
glidtal innebér en halvering av energin for samma stréicka. Det betyder att ett flyg-
plan med hogre glidtal har en battre bréansleekonomi. Enligt tabell 5.7 ar glidtalet
berdknad till 6.574:1 for det modellerade flygplanet vid Mach 1.7, jamfért med Boe-
ing 747-400 [26] vars glidtal &r 17:1 vid Mach 0.85. Det resulterar i 2.6 ganger hogre
energiforbrukning for det modellerade flygplanet. Ifall hansyn tas till antalet pas-
sagerare, dir passagerarantalet ar 80 for Overture och 416 fér Boeing 747-400 [27],
fas att energin per passagerare blir 13.5 ganger storre for modellen én for Boeing
747-400.
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6.6 Breguetrickvidd & flygtider

Tabell 5.9 redovisar Breguetriackvidden hos det supersoniska flygplanet vid Mach
1.7. Det kan stallas i relation med motsvarande subsoniska flygplan, exempelvis Bo-
eing 787-9 [28], vars rickvidd ar 7565 NM. Det modellerade planet har diarmed en
begransad rackvidd i jamforelse med dagens subsoniska flygplan.

Déaremot forvantas det supersoniska flyget ge kortare flygtider vilket illustreras i
tabell 6.1. Pa de ldngre flygstrackorna, inte minst de dar flygrutten gar langa stréc-
kor 6ver hav dar Mach 1.7 kan hallas, kan uppemot 6 timmar besparas.

Tabell 6.1: Strackor och flygtider

Rutt Stracka[NM] | Flygtid supersonisk[h] | Flygtid subsonisk[h] | Skillnad|h]
New York — London ~ 2991 3.0 7 4
Vancouver — Tokyo ~ 4074 4.1 10 5.9
Sydney — Tokyo ~ 4227 4.9 10 5.1
London — Dubai ~ 2967 5) 7 2
Los Angles — New York ~ 2145 3.6 5.5 1.9

De rutter som redovisas i tabell 6.1 baseras dels pa uttalanden fran Boom [29] och
dels pa rutternas egenskaper. Supersoniska flygplan antas prestera bést, ur ekono-
misk synvinkel, pa rutter med mycket trafik [30], langa stréckor, strackor éver hav
och med ett stort antal passagerare med politiska och ekonomiska angeldgenheter.
Med tanke pa de stora fokus Boom har pa att reducera buller [31], ar det rimligt
att Overture d&ven kommer flyga 6ver land, om dn med reducerad hastighet.

6.7 Specifik rackvidd

Ett satt att jamfora flygplan ar dess specifika rackvidd, introducerad i sektion 2.8.
Fran tabell 5.10 framkommer att det modellerade flygplanets specifika réckvidd
ar 0.0624%. Kombinerat med en maxkapacitet pa 80 passagerare betyder det att
for varje kg bréansle forbrukat utvinns fem personkilometer. For passagerarflygpla-
net Airbus A321neo dr den specifika rackvidden 0.29’2—7; [32]. Maxkapaciteten hos
A321neo ar 244 passagerare vilket ger 70.76 personkilometer per kg brinsle. Detta
innebér att A321neo presterar ungefir 14 ganger sa effektivt nir det kommer till
att transportera passagerare. Prestanda stdmmer 6verens med de berdaknade virde-
na, dir konventionella transportflygplan presterar battre &n supersoniska vad géller
specifik rackvidd.
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6.8 Begransningsanalys

Enligt modellen kravs en dragkraft pa 56.16 kN per motor under planflykt. Pro-
jektets parallella grupp tog fram en dragkraft pa 32.36 kN per motor pa en hojd
av 18288 m. Det ger en skillnad pa 23.8 kN i saknad dragkraft. Det ar dérmed
tydligt att flygplanet inte uppnar de stédllda kraven. Det stdmmer inte 6verens med
begrinsningsanalysen dar losningen alltid ar ovanfor linjen for planflykt. Det beror
pa att begransningsanalysen endast visar att flygplanet kommer kunna flyga, inte
med vilka hastigheter det kommer flyga i. Exempelvis Mach 1.7 vilket var énskat.

Figur 5.2 visar fyra linjer vilka representerar olika startstriackor utan vingklaffar. Pa
grund av de osakerheter géllande erforderlig startstricka valdes att analysera fyra
godtyckliga startstrackor mellan de extrema fallen, 1500 som kortast och 3000 som
langst. Fran figuren ar det mojligt att dra slutsatsen att flygplanet kommer kréava en
startstriacka pa ungefar 2800 m, vilket ar ndgot kortare &n Concorde pa 3410 m [20]
och Tu-144 med 2930 m [33].

Med vingklaffar forkortas startstriackan ytterligare, vilket illustreras i figur 5.3. Dér-
med sjunker startstriackan till mindre dn 2000 m och darmed uppnas de stallda
kraven. Dock har, pa grund av tidsbrist, luftmotstandet inte tagits i hénsyn och
klaffen i fraga ar endast en enkel klaff. Vid vidare utveckling kan modernare ving-
klaffar tillimpas, till exempel spaltklaffar. Pa sa satt kan det modellerade flygplanet
startstracka minskas ytterligare.

Bade figur 5.2 och 5.3 visar tydligt att utifran kravparametrarna ar planflykt moj-
ligt baserat pa den framtagna modellen. En intressant fraga att stilla dr om det
finns mojlighet for en design med ett utokat antal passagerare pa bekostnad av
startstracka, eftersom var modell inte 6verskrider den banlangd som kravs av myc-
ket stora wide-body-flygplan. Enligt Airplanning [34] kraver interkontinentala wide-
body-flygplan en startstricka pa upp till 4000 meter. Det hade dédrmed varit mojligt
att designa ett supersoniskt flygplan med storre passagerarméangd som utnyttjar de
fulla 4000 m som finns tillgdngliga. Det hade kunna minska energidtgangen per pas-
sagerare.

Figur 6.1 visar en jamforelse mellan modellen och andra flygplan, bade kommersiella
och militara. Av de hér flygplanen ligger modellens 16sning, den roda punkten, nara
den for Concorde. Det ar att forvianta da de tva flygplanen dr mycket lika, vilket dven
okar validiteten hos modellen. Losningspunkten har dock en lagre dragkraftslast och
vingbelastning. Det medfor bland annat en liagre 6verstegringshastighet som forkor-
tar start- och landningsstriackan [35]. Fordelen med det &r att flygplansmodellen kan
komma att flyga fran mindre flygplatser.
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Figur 6.1: Jamforelse med andra flygplan [9]

6.9 Samhalleliga & etiska perspektiv

En stor etisk aspekt av utvecklingen av supersoniska flygplan ar utslappen. Flygplan
stod for 2,5% av de globala C'Oy utslappen 2019 och ar sagda att fortsitta oka i
framtiden [36]. Datan ar dock baserad pa subsoniska flygplan, medan projektet fo-
kuserar pa supersoniska. Det ar stora skillnader mellan subsoniska och supersoniska
flygplan i relation till utslapp. Supersoniska flygplan bade flyger snabbare, vilket
kraver mer bréansle och leder till storre utslapp, och pa en hogre hojd. Nar utslapp
fran flygplan diskuteras géller det inte bara koldioxid, utan d&ven NO, och vatten-
anga.

Da flygplan flyger slapper de ut bade NO, och vattenanga, vilka kvarblir i stra-
tosfaren och reducerar ozonlagret. Utslappen bidrar till 6kad temperatur genom att
stanga in den infraréda terrestriska stralningen [37]. Studier har pavisat att NO,
pa hog hojd bidrar oproportionerligt till miljoforstoring [38]. T [37] presenteras en
studie gjord pa tre scenarion: en subsonisk flykt, en supersonisk flykt i en hastighet
av Mach 1.6 samt en andra supersonisk flykt i en hastighet av Mach 2.2. Effekten av
de hér scenarier pa klimatet och ozonlagret &r simulerad genom ett kemiskt simu-
leringsverktyg, vilket kollar pa ett antal &mnen som emitteras av flygplanen i drift.
Scenario nummer tva ar representativ for det har projektet och rapporten ar darfor,
som helhet, applicerbar pa Overture.

Resultatet av studien var att den kommersiella anvandningen av supersoniska flyg-
plan Over flera ars tid hade skadat ozonlagret i stratosfiaren pa grund av de hoga
halterna NO,. Forskarna bakom studien [37] forklarade, i en intervju med Aerospace
America i ar [39], att konsekvenserna hade blivit att mer UV-stralning hade tagit
sig genom det skyddande ozonlagret. Det hade lett till en 6kad risk for bland annat
hudcancer samt skapandet av marknéra ozon.
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En stor del av Boom Supersonics utveckling fokuserar pa hallbarhet [40]. Stora sats-
ningar har gjorts i forsok att gora supersonisk flygning mer hallbar. En hallbarhets-
rapport fran 2021 [41] redovisas arbetet som gjorts under aret. Booms langsiktiga
mal dr att vara klimatneutrala vid 2025 och de arbetar kontinuerligt for att uppna
malet. De har tre stora steg for att uppna detta: mata mangden utslédpp, utviardera
och utveckla satt att minska utsldppen och sist att avlagsna kol som redan finns i
atmosféren.

En stor satsning Boom gjort ar att de anvander SAF som bréansle [42]. SAF ér,
som tidigare ndmnt, ett brénsle som ateranvinder den i kretsloppet redan existe-
rande C'O, och déarmed ar klimatneutralt i den man att det inte bidrar till nya C'O,
utslapp. Boom Supersonic arbetar standigt for att deras motorer ar optimerade for
anvindning av 100% SAF. Aven om SAF ar béttre &n de branslen som anvinds idag,
leder anvindning av det endast till reducering av C'Oy utslapp. Det paverkar alltsa
inte mangden NO, eller vattenanga som slapps ut av flygplanet i stratosfiren [37].
Alltsa dr SAF ett bra alternativ for att 16sa problemet med C'O, men det finns fort-
farande stora problem kvar som maste l6sas innan overljudsflygplan kan klassas som
"héllbara”. Annu ett problem med SAF ér att produktionen, idag, sker for langsamt
for att tillfredsstélla det behov som flygplansindustrin har [43]. Ar 2023 producera-
des det, i USA, bara 0.2% av den SAF som efterfragades. Darfor ar det dn sa lange
endast en drom att anvianda 100% SAF for att driva hela flottan av 6verljudsflygplan.

Aven om brinslet ska bytas ut mot SAF, tillkommer en 6kning i brinsleférbruk-
ning nar hastigheten 6kar. I en studie gjord av Boom Supersonic [44] pa sex rutter
forutspadda att ha ett hogt behov av supersoniska flygplan, jamfors bréanslefor-
brukningen mellan premiumkabinen i ett subsoniskt flygplan mot premiumkabinen
i Overture. Resultatet av studien ar att Overture drar 2-3 ganger mer bransle per
sdte an ett subsoniskt flygplan. Detta ar en generell siffra som beror pa vilken rutt
som flygs. Det ar stor skillnad mellan rutter som till majoritet gar 6ver vatten och
rutter som till majoritet gar 6ver land pa grund av de hastighetsbegransningar som
finns for att minska buller fran 6verljudsknallar.

De stora kraven pa dragkraft och det okade luftmotstandet vid hoga hastigheter
kommer o6ka bransleférbrukningen markant, alltsa ar det svart att konstruera ett
overljudsflygplan dér bréansleférbrukningen inte dr véldigt mycket hogre én subso-
niska flygplan for samma rutter. Argumentet Boom Supersonic anvinder ar att hi-
storiskt har utvecklingen mot starkare motorer kriavt hogre bransleférbrukning [44],
deras tanke éar att fortsatt arbete kommer goras inom omradet for att oka hallbar-
heten. Tillfalligt uppfylls inte kraven som stalls pa supersoniska flyg.

Sammanfattningsvis finns det manga utmaningar med att utveckla overljudsflyg-
plan, men det ar klart att miljopaverkan ar den storsta i en tid d& miljon star i
fokus och hotet om global uppviarmning ar stundande. Det ar ett faktum att an-
vandning av supersoniska flygplan hade lett till férodande effekter pa ozonlagret
tack vare utslippen av COy, NO, och vattenanga. Ur det perspektivet ar anvand-
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ningen av SAF inte en perfekt 16sning utan det kravs mer forskning for att hitta bra
losningar pa resterande problem. Det bor darfor diskuteras om supersonisk transport
rattfardigar de miljomaéssiga konsekvenserna.

6.10 Modellens validitet

Eftersom projektet framst bygger pa den data Boom Supersonic har publicerat,
vilket ror sig om en begransad méangd, medfoljer en viss sankning av modellens vali-
ditet. Inte heller &r modellen kontrollerad med simuleringar eller fysiska experiment.
Det ar nagot som givetvis bor tas i beaktning. Dérmed &r inte sagt att projektet ar
spekulativt: de framtagna vardena kan fortfarande en fingervisning i hur supersonisk
transport kan komma att framsta. Alla ekvationer, och den teori som stodjer dem,
har mycket forskning bakom sig och har granskats aterkommande av experter pa
amnet.
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Appendix 1

A.1 Fullstandig kod

import math
import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

= None
_max_TO = 188240.0
= 60.913
None
= np.linspace(1.2, 2.5, 20)
= None
p = 7200

nw 2 0o r+~HB B

5 cl_alfa = 2.1836

height = 18288

areas = [0, 3.53, 9.582, 13.259,
7.372, 6.155, 0]
A _max = max(areas)

leading_edge_sweep = 50
Char_1 = [60.913, 14.273, 5.767,

5 Aspect_ratio = 2.33

sfc = None
LVH = None
eta = None

Thrust_SL = 166941%4

g = 9.81

t0 = 15+273.15

7 t18000 = -56.5+273.15

pO = 101.3%10%*%*3

15.885,

5.33]

17.414,

20.194,

20.678,
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o rho_alt = 0.14
1 my_alt = 1.422%10**(-5)

u C_fc =0

5 S_wet = [677, 1064, 56.6, 120.1]
6 S_ref = 447.6

7 E_wd = 2

48 Gamma = 1.4

v Gas_const = 8.314/0.0289645

-1 Mol = 0.02896968
52 R = 8.314462618
-0.0065
5 pb = 22632

=
I

56 V. = 250/3.6

57 dhdt = 5000%0.00508

66 def file_reader (filename):

68 area_list = []

69 with open(filename, mode= ) as file:

70 for idx,line in enumerate(file):

71 if idx >= 8:

72 info = line.strip( ) .split( ) [-1]

73 if 8 <= idx and float(info) != O0:

74 area_list.append(float(info)/(10%%6))

76 area_list.insert (0,0)
77 area_list.append (0)

79 return area_1list

s1 def Sears_Haack (airplane_length, maximum_area, resolution):

85 len_ratio = plane_ratio_generator (resolution, airplane_length)

86 r_max = math.sqrt(maximum_area / np.pi)

87 SearsHaack_areas = np.pi * r_max ** 2 *x (4 * len_ratio * (1 -
len _ratio)) *x (3 / 2)

88 return SearsHaack_areas

90
91 def CD_wave_calc(maximum_area, s_ref, leading_delta, mach_numbers,
e_wd):
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def

; def

def

; def

def

def

def

D_q_wave_sears_hawk = (9*np.pi/2)*(maximum_area/1l) **2

D_q_wave = e_wd * (1 - 0.2*(mach_numbers - 1.2)**0.57*(1-(np.pi

*leading_deltax*0.77) /100))*D_q_wave_sears_hawk

CD_wave = D_q_wave / s_ref
return CD_wave

skin_friction_drag(rho, my, Mach, T, s_ref, s_wet, gamma,

gas_const, char_1):

Cf list = []
for idx, char_1_numbers in enumerate(char_1):
V = np.sqrt((gamma * gas_const * T)) * Mach

R = 44.62*(char_1_numbers/(0.052%10**(-5)))**1.053*xMach

**1.16

if R < 500000:
Cf = 1.328/math.sqrt(R)
else:
Ccf

0.455/((math.logl0(R) **2.58) *(1+0.144*Mach*x2)

**%0.65)

Cf_list.append(Cf * s_wet[idx])
skin_friction = sum(Cf_list)/s_ref
return skin_friction

plane_ratio_generator (number, airplane_length):
slices = np.linspace (0, airplane_length, number)
ratio_list = slices / airplane_length

return ratio_list

dragduetolift (Mach,S,aspect_ratio,cl_alfa):

kO = 1 / cl_alfa
k100 = 1 / (np.pi * aspect_ratio)
K =S * k100 + (1 - S) * kO

return K

get_q(mach,pressure):
q = l.4*xpressure/2*xmach**2
return q

Cl(mass,grav,q,S):
CL = mass * grav / (q * S)
return CL

Cd (CDO ,m,K,p,CL):
C_D = CDO + K * CL *x 2
return C_D

master_cruise (beta,alpha,WS,cd0,K,q):

TW=beta/alpha*(K*beta/q*WS+cd0/(beta/q*WS))
return TW
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def get_alpha(CL, CL_alpha):
alpha = CL/CL_alpha
return alpha

def drag(cd,q,S):
D=qg*S*cd
return D

def 1ift(cl,q,S):
L=g*S*cl
return L

def Fnet(D,alpha,L):
Fnet=(m_max_TO*g-L)/math.sin(alpha)
return Fnet

def pressure(pb,g,h,TO,hb):
p=pb*np.exp((-g*(h-hb)*Mol)/(TO*R))
return p

; tho = 1.29

deltaCLmax = 0.33

5 CL_max0 = 0.55

CL_max =
k_TO = 1
t_ R =3

0.55+deltaCLmax
.2

def master_takeoff (TW,alpha_wet ,beta,CL_max,S_TO0):
a = (k_TOx*2*xbeta**2) /(rho*xg*CL_max*alpha_wet*TW)
b t_R*xk_TO*np.sqrt ((2*beta)/(rho*xCL_max))
c = S_TO
WS = ((-b+np.sqrt(b*x*2+4*xaxc))/(2*a)) *x*2
return WS

p = pressure(pb,g,height ,t0-71.5,11000)

> SH_areas = Sears_Haack(l, A_max, len(areas))
CD_waves = CD_wave_calc(A_max, S_ref, leading_edge_sweep,
5 skin_friction_drag_list = []

CD_1list = []

7 for Mach_tal in M:

M,

E_wd)

skin_friction_drag_list.append(skin_friction_drag(rho_alt,

my_alt, Mach_tal, t18000, S_ref, S_wet, Gamma, Gas_const,

))
skin_friction_drag_list = np.array(skin_friction_drag_list)
total_drag = CD_waves + skin_friction_drag_list

cl_alfa),p,Cl(m_max_TO,g,get_q(1.7,p),S_ref))
print (get_q(1.7,p))

IV

Char_1

3 CD_1list = Cd(total_drag,m_max_TO0,dragduetolift(M,0,Aspect_ratio,
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plt.figure ()

plt.plot(plane_ratio_generator (len(areas),l), areas, color= )
plt.plot(plane_ratio_generator (len(SH_areas),l),SH_areas)
plt.xlabel( )

plt.ylabel( )

plt.figure ()

total_drag_line, = plt.plot(M, total_drag, color= , label=
)
5 CD_waves_line, = plt.plot(M, CD_waves, color= , label=
)
skin_friction_line, = plt.plot(M, skin_friction_drag_list, color=
, label= )

207 plt.xlabel( )

plt.ylabel( )

plt.legend )

plt.figure ()

total_drag_line, = plt.plot(M, total_drag, color= , label=
)
CD_waves_line, = plt.plot(M, CD_waves, color= , label=
)
skin_friction_line, = plt.plot(M, skin_friction_drag_list, color=
, label= )

5 plt.xlabel ( )

plt.ylabel( )

plt.legend )

plt.figure ()

CD_plot = plt.plot(M, CD_list, color= )
plt.xlabel( )
plt.ylabel( )

2206 CDO = skin_friction_drag(rho_alt, my_alt, 1.7, t18000, S_ref, S_wet

5 1ist2 = master_takeoff (TW,

, Gamma, Gas_const, Char_1)+CD_wave_calc(A _max, S_ref,
leading_edge_sweep, 1.7, E_wd)
induced_factor = dragduetolift(1.7,0,Aspect_ratio,p)
WS=np.linspace (0*47.88, 120%47.88, 60)
TW=np.linspace (0.001, 8, 60)

list = master_cruise(0.81,0.193,WS,CDO,induced_factor, get_q(1.7,p)
)

1,1,CL_max0,2000)
list3 master_takeoff (TW, 1,1,CL_max0,1500)
1,1
1,1

list4 master _takeoff (TW, ,CL_max0 ,2500)
list5 = master_takeoff (TW, ,CL_max0,3000)

TW_point = Thrust_SL/(m_max_TOx*g)
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constraintl = plt.
constraint2 = plt.
linestyle=
constraint3 = plt
linestyle=
constraint4 = plt.
linestyle=
constraintb = plt.
linestyle=
point =
253 plt.xlabel(
plt.ylabel(
plt.x1im (0,5500)
56 plt.ylim(0,0.9)
7 plt.show ()
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WS_point =
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