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Sammandrag

Detta kandidatarbete behandlar konceptuell design av ett smygflygplan med fokus
pa avvagningen mellan aerodynamisk prestanda och lag radarupptéickbarhet. Syf-
tet med arbetet var att ta fram en referenskonfiguration for ett forsvarsorienterat
attackflygplan och undersoka hur geometriska designval paverkar flygegenskaper,
radarmaélyta och dimensionerande prestanda.

Arbetet genomfordes som en iterativ designstudie dér etablerade metoder for kon-
ceptuell flygplansdimensionering kombinerades med aerodynamiska analyser och
elektromagnetiska berakningar. Den initiala dimensioneringen utférdes med hjalp av
viktfraktionsmetoden, constraint-analys och prestandaberdkningar i Python. Flyg-
planets geometri modellerades i OpenVSP och analyserades darefter med avseende
pa aerodynamik och radarsignatur. For berdkning av radarmalyta utvecklades édven
ett eget berdkningsverktyg, TitanRCS, baserat pa fysikalisk optik och teori for kant-
diffraktion.

Resultaten visade att flera geometriska anpassningar som reducerar radarmalytan
samtidigt kan forsamra flygplanets aerodynamiska egenskaper. Sarskilt den bakre
och undre geometrin, inklusive V-tail-konfigurationen, identifierades som betydelse-
fulla for radarsignaturen inom de analyserade infallsvinklarna. Samtidigt paverkade
dessa omraden dven luftmotstand, stabilitet och geometrisk integration. Studien vi-
sade ocksa att RCS-analys kunde anvindas redan i ett tidigt konceptskede for att
identifiera kritiska geometriomraden, men att resultaten var kénsliga for antaganden
om radarfall, geometriupplésning och elektromagnetisk modellering.

Arbetet visade att smygflygplansdesign kraver ett multidisciplindrt angreppssétt
déar aerodynamik och radarsignatur behandlas parallellt redan under konceptfasen.
Den framtagna modellen ska dérfor inte ses som en fardig flygplansdesign, utan som
ett underlag for vidare studier av hur flygprestanda och radarmalyta kan balanseras
i tidiga designskeden.



Nyckelord: konceptuell flygplansdesign, smygflygplan, OpenVSP, aerodynamik, kans-
lighetsanalys, radarmalyta, RCS, fysikalisk optik, kantdiffraktion, gpu-acceleration,
dimensionering, kantlinjering, STAR-CCM+
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Abstract

This bachelor’s thesis investigates the conceptual design of a stealth aircraft with
focus on the trade-off between aerodynamic performance and low radar detectability.
The aim of the study is to develop a reference configuration for a defence-oriented
strike aircraft and to examine how geometric design choices affect flight performan-
ce, radar cross section and sizing characteristics.

The work was carried out as an iterative design study in which established con-
ceptual aircraft design methods were combined with aerodynamic analyses and
electromagnetic calculations. The initial sizing was performed using weight fraction
methods, constraint analysis and performance calculations implemented in Python.
The aircraft geometry was modelled in OpenVSP and subsequently evaluated with
respect to aerodynamic performance and radar signature. For the radar cross section
calculations, an in-house tool, TitanRCS, was developed based on physical optics
and edge diffraction theory.

The results showed that several geometric modifications intended to reduce radar
cross section could also degrade aerodynamic performance. In particular, the aft and
lower fuselage geometry, including the V-tail configuration, was identified as impor-
tant for the radar signature within the analyzed incidence angles. At the same time,
these regions also affected drag, stability and geometric integration. The study also
shows that RCS analysis can be used during the conceptual design stage to identify
critical geometric regions, although the results were sensitive to assumptions regar-
ding the radar scenario, geometric resolution and electromagnetic modelling.

The thesis shows that stealth aircraft design requires a multidisciplinary approach in
which aerodynamics and radar signature are considered simultaneously during the
conceptual phase. The resulting model should therefore not be interpreted as a final
aircraft design, but rather as a basis for further studies on how flight performance
and radar cross section can be balanced in early design stages.

Keywords: conceptual aircraft design, stealth aircraft, OpenVSP, aerodynamics, sen-
sitivity analysis, radar cross section, RCS, physical optics, edge diffraction, gpu-
acceleration, aircraft sizing, planform alignment, STAR-CCM+
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Forkortningar

Nedan foljer forkortningar som anvénds i detta kandidatarbete.

CAD Computer-Aided Design

CFD Computational Fluid Dynamics

FFT Fast Fourier Transform

GPU Graphics Processing Unit

ILDC Incremental Length Diffraction Coefficients

IRST Infrared Search and Track (Infrardd signaturdetektion)
MACCE Military Adaptive Cooling and Compression Engine
PO Physical Optics

RAM Radarabsorberande Material

RCS Radar Cross Section (Radarmaélyta)

RSS Relaxed Static Stability

SFC Specific Fuel Consumption (Specifik bransleforbrukning)
SNR Signal-to-Noise-Ratio (Signal-brus forhéallande)

STL Stereolithography-filformat

AR Aspect Ratio (Sidoférhallande)

LE Leading Edge (Framkant)

TE Trailing Edge (Bakkant)

MAC Mean Aerodynamic Chord (Aerodynamisk medelkorda)
RMS Root Mean Square (Kvadratiskt medelvérde)

VSP Vehicle Sketch Pad

OpenVSP Open Vehicle Sketch Pad

VSPAero Aerodynamiskt analysverktyg kopplat till OpenVSP
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Nomenklatur

Nedan foljer nomenklatur, sasom indexering, parametrar och variabler som anvands

i denna rapport.

Indexering

land

max

payload

PO

ILDC

Yaw

Pitch

Parametrar

Empty / tomvikt

Fuel / bransle

Uppdragssegment eller komponentindex

Landning

Maximalt varde

Brusrelaterad storhet

Last /vapenlast

mottagare

séndare

Slutligt uppdragssegment

Initialt tillstand /starttillstand

Relaterat till fysikalisk optik

Relaterat till Incremental Length Diffraction Coefficients-teorin
Parallel med kant

Vinkelrat mot kant

Vinkeln relativt infallande planvagsstralning och flygplanet i ned-
och uppriktning

Vinkeln relativt infallande planvagsstralning och flygplanet i vanster-

och hogerriktning
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L/D
Sland
Sst(zrt
SFC
SM

T/W
wW/S
Xnp

T > > > o

Variabler

Xiv

Sidoforhallande (Aspect Ratio) [-]
Antennens effektivarea [m?]
Bandbredd [Hz|

Bypass ratio [-]

Vingspann [m]

Specifik bransleforbrukning [1/s]
Nollyftmotstandskoefficient -]
Véagmotstandskoefficient [-]

Maximal lyftkraftskoefficient [-]
Oswalds effektivitetsfaktor -]
Brusfaktor [-]

Antennforstarkning [-]
Mottagarantennens forstarkning [-]
Sandarantennens forstarkning -]
Marschhojd [m]

Boltzmanns konstant [J/K]
Koefficient for inducerat motstand [-]
Glidtal (Lyft-till-motstandsférhallande) -]
Landningsstréicka [m)]

Startstracka [m)]

Specifik bransleforbrukning [kg/(N's)]
Statisk marginal -]
Dragkraft-viktforhallande [-]
Vingbelastning [N/m?|
Neutralpunktens position [m]
Konvergenstolerans [kg|

Vaglangd [m]

Vagtal [rad/m]

Pilformsvinkel [°]

Luftdensitet [kg/m?]

Ljudhastighet [m/s]



Aerodynamisk medelkorda (MAC) [m]
Total motstandskoefficient [-]
Lyftkraftskoefficient [-]
Lyftkraftslutning [1/rad]
Luftmotstand [N]

Elektriskt falt [V /m]

Faltamplitud [V /m]

Uthallighet [s] eller [min]

Flyghojd [m]

Lyftkraft [N]

Machtal [-]

Massa for komponent i [kg]
Lastfaktor [-]

Bruseffekt [W]

Mottagen radarffekt [W]

Utsand radarffekt [W]

Dynamiskt tryck [Pa]

Réckvidd eller avstand [m] eller [km)]
Svangradie [m]

Vingarea [m?|

Poyntingvektorns tidsmedelvirde [W/m?|
Dragkraft eller temperatur [N] eller [K]
Statisk dragkraft vid havsytan [N]
Tid [s]

Flyghastighet [m/s]

Stighastighet [m/s]

Maximal startvikt [kg]

Berdknad startvikt [kg]
Beséttningens vikt [kg]
Tomviktsfraktion [-]

Tomvikt [kg]

Brénslefraktion [-]

Bréanslevikt [kg]

Initial gissning av startvikt [kg]
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Viktfraktion for uppdragssegment [-]
Lastvikt /vapenlast [kg]

Vikt efter sista uppdragssegment [kg]
Tyngdpunktens position [m]

Position for komponent i [m]
Anfallsvinkel [°] eller [rad]
Nollyftsvinkel [°]

Thrust lapse-faktor [-]

Prandtl-Glauert kompressibilitetsfaktor [-]
Foréndring/storning [%]

Pilformsvinkel vid vingens framkant [°]
Vinkelfrekvens [rad/s]

Azimutvinkel [°] eller [rad]

Komplex fas hos propagerat elfélt [rad]
Radarmaélyta (RCS) [m?] eller [dBsm]
Elevations-/polvinkel [°] eller [rad]
Extern kilvinkel for kant [°] eller [rad]
Extern kilvinkel normaliserad med 7 [-]

Polvinkel relativt sfiriskt koordinatsystem med kanttangent som
koordinataxel [°] eller [rad]

Azimutvinkel relativt sfiariskt koordinatsystem med kanttangent
som koordinataxel [°] eller [rad]
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Introduktion

Detta kapitel introducerar arbetets bakgrund och det problemomrade som studien
behandlar. Vidare presenteras arbetets syfte, fragestallningar och avgransningar.

1.1 Bakgrund

Utvecklingen av moderna stridsflygplan préglas i allt storre utstrickning av beho-
vet att kunna operera i miljéer med avancerade sensor- och luftforsvarssystem [1].
Formagan att minska sannolikheten for upptéackt har darmed blivit en central del
av modern flygplansdesign, sérskilt for flygplan avsedda for spanings- och attack-
uppdrag dar éverlevnadsformaga dr avgorande.

Lag radarupptackbarhet uppnas huvudsakligen genom tva overgripande metoder:
geometrisk utformning och anvéndning av radarabsorberande material (RAM) [2].
I praktiken ar den geometriska utformningen sarskilt viktig i tidiga designskeden,
eftersom flygplanets yttre form i hog grad avgér hur inkommande radarvagor re-
flekteras och sprids. Principer sasom kantlinjering, lutande ytor och interna vapen-
utrymmen anvéinds darfor for att minska méangden bakatspridd elektromagnetisk
energi mot en radar [3].

Dessa designprinciper medfér dock ofta aerodynamiska kompromisser. Geometrier
som reducerar radarsignaturen kan samtidigt leda till 6kat luftmotstand, forsam-
rad intern volym eller sémre flygegenskaper. Exempelvis kan kraftigt svepta ytor
och vinklade bakpartier minska radarsignaturen inom vissa infallsvinklar, men &ven
paverka stabilitet, lyftkraft och verkningsgrad vid marschflygning negativt. Utform-
ningen av ett smygflygplan blir darfor en avvagning mellan flera motstridiga krav
[3]. T tidiga konceptskeden &r dessa samband sérskilt svara att analysera, da &ven
mindre geometriska fordndringar kan paverka bade flygprestanda och radarsignatur.
Samtidigt fattas manga av de mest avgorande designbesluten just under denna fas
[1]. Det skapar ett behov av metoder som kan kombinera konceptuell flygplansdi-
mensionering med tidiga analyser av radarmalyta och geometrisk integration.

I en svensk kontext, déar flygsystem traditionellt utformats for hog operativ flex-
ibilitet och god prestanda under varierande forhallanden, blir forstéelsen for des-
sa kompromisser sarskilt relevant infor framtida generationer av stridsflygplan [4].
Detta arbete genomfors inom forskningsprojektet MACCE vid Chalmers tekniska
hogskola [5] och syftar till att bidra med en konceptuell referensmodell for vidare
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studier av smyganpassad flygplansdesign och motorintegration.

1.2 Syfte

Syftet med detta kandidatarbete ar att utveckla en konceptuell referensmodell for
ett smygflygplan dar sambandet mellan aerodynamisk prestanda och radarmaly-
ta analyseras genom en iterativ designprocess. Studien undersoker aven hur olika
geometriska designval paverkar flygplanets formaga att uppfylla ett definierat refe-
rensuppdrag. For att uppna detta definieras foljande delmal:

o Utveckla en konceptuell geometrisk modell som uppfyller dimensionerande
krav for ett forsvarsorienterat attackuppdrag med 1000 km radie.

o Kvantifiera hur geometriska forandringar paverkar aerodynamiska egenskaper
sasom lyftkraft, luftmotstand och radarmalyta genom simuleringar i OpenVSP,
STAR-CCM+ och elektromagnetiska berdakningsverktyg.

o Identifiera vilka geometriska omraden och designval som har storst paverkan
pa avviagningen mellan smygegenskaper och aerodynamisk prestanda.

1.3 Problemformulering

Det 6vergripande problemet i detta arbete ar att analysera hur geometriska designval
for forbattrade smygegenskaper paverkar flygplanets aerodynamiska egenskaper och
dimensionerade prestanda.

1.3.1 Fragestillning

Hur kan en konceptuell flygplansgeometri utformas for att uppfylla ett forsvars-
orienterat referensuppdrag under randvillkoret lag radarupptiackbarhet och vilka
aerodynamiska kompromisser medfér dessa anpassningar?

1.3.2 Delfragor

1. Vilka operativa krav ar dimensionerande for det valda referensuppdraget?

2. Hur paverkas startvikt och prestanda av centrala designparametrar sasom
vingbelastning (W/S) och dragkraft—viktforhallande (7'/W)?

3. Vilka geometriska designval (t.ex. kantlinjering och V-tail) &r mest kritiska
for radarmalytan i ett tidigt konceptskede?

4. Hur paverkas aerodynamiska nyckeltal av de geometriska anpassningar som
infors for forbattrade smygegenskaper?

1.4 Avgransningar

Studien avgransas till foljande omraden for att mojliggora en fokuserad analys av
huvudproblemet:

2
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Geometri: Analysen begransas till flygplanets yttre geometri och shaping-
principer. Detaljerad modellering av materialegenskaper och radarabsorberan-
de material (RAM) ingar inte.

Designvariabler: Den iterativa delen av studien fokuserar pa modifiering-
ar av den yttre geometrin. Luftintagen identifierades tidigt som ett omrade
med stor paverkan pa radarmalytan. Nagon detaljerad design av luftintag och
interna kanaler vad galler tryckforlusters paverkan pa motorprestan-
da genomfors dock inte, eftersom detta hade kréavt betydligt mer avancerad
modellering och validering &n vad som ryms inom arbetets omfattning.
Hastighetsomrade: Radarmalytan utvirderas huvudsakligen vid subsoniska
flygtillstand, dven om flygplanet dimensioneras for 6verljudskapacitet.
Signaturmodellering: Studien behandlar endast monostatisk radar med storst
fokus pa det frontala planet. Infrardd signatur och IRST-relaterade aspekter
inkluderas inte.

Systemniva: Interna vapenutrymmen representeras genom generella volym-
krav utan detaljerad integration av specifika vapensystem.
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Referensuppdrag o

Kapitlet presenterar det referensuppdrag och de
den konceptuella dimensioneringen av flygplane

ch designkrav

designkrav som ligger till grund for
t. Kraven anvinds som randvillkor

i den fortsatta designprocessen och utgor underlag for bade aerodynamisk dimen-

sionering, geometrimodellering och analys av ra

darmalyta. En sammanstallning av

anvanda indata och antaganden aterfinns i Bilaga A.

2.1 Referensuppdrag

Altitud (km)

2. Marschflygning 4. Marsch hem
(R=1000km) 3 Dash (R =1000km)
12 km T > : > >
E 5. Nedstigning
\J
1. Start & Viktfallning
Stigning (Bomber fills)
~Skm ¥ — AWgrop .
6. Vantlage 7. Landning
(E = 20 min)
0km W Wo /W Stracka
1/ Wo 6/Ws
W3 /W- Wy /W: Ws /W,
Wa /W 3/ W2 1/Ws 5/Wa Wa /We

Figur 2.1: Tllustrativ uppdragsprofil, inklusive
lage innan landning.

Flygplanet dimensioneras for ett forsvarsorienter
tackbarhet utgor ett centralt krav. Uppdraget b

utflygning, vapenfallning och vént-

at attackuppdrag dér lag radarupp-
estar av en ut- och hemflygning till

ett malomrade belaget cirka 1000 km fran basen, vilket ger en total operativ réck-

vidd pa omkring 2000 km.

Figur 2.1 visar hur referensuppdraget omfattar
stigning, marschflygning, lastfdllning eller dash,

flera flygsegment, daribland start,
aterflygning samt eventuell vintfas

och landning. Marschflygning antas huvudsakligen ske pa hog héjd for att uppné

god bransleeffektivitet och hog rackvidd. Samtid
genomforas vid hogre hastigheter for att minska

4

igt antas delar av uppdraget kunna
exponeringstid i kritiska omraden.



2. Referensuppdrag och designkrav

For att reducera flygplanets radarsignatur antas all last béras internt. Detta pa-
verkar flygplanets geometriska utformning genom 6kade krav pa intern volym och
begransningar i hur kropp och vingkonfiguration kan utformas. Kombinationen av
dessa krav medfor darfor att bade aerodynamiska och elektromagnetiska aspekter
behover vigas in redan under det tidiga konceptarbetet.

Uppdragets utformning inspireras av liknande kravbilder for moderna taktiska strids-
flygplan och anvénds i arbetet som ett dimensionerande referensfall snarare &n en
exakt operativ specifikation.

2.2 Dimensionerande krav

Utifran referensuppdraget definieras ett antal dimensionerande krav som styr flyg-
planets storlek, prestanda och geometri. Kraven anvinds som underlag vid den kon-
ceptuella dimensioneringen och paverkar mojligheterna till att oka den aerodyna-
miska prestandan och samtidigt reducera radarmalytan.

Flygplanet dimensioneras for att kunna transportera en intern last motsvarande cir-
ka 1400 kg nyttolast samtidigt som tillracklig méngd bréansle medfors for att uppfylla
riackviddskraven. Detta innebéar att den interna volymen blir en viktig designpara-
meter, sarskilt da extern last undviks av smygrelaterade anledningar.

Marschflygning antas ske pa hog hojd, omkring 12 km, dar den ldgre luftdensiteten
generellt ger battre bransleeffektivitet och langre rackvidd. Samtidigt stéller denna
flyghojd krav pa vingbelastning och aerodynamisk effektivitet for att flygplanet ska
kunna generera tillrackligt med lyftkraft utan orimligt hoga anfallsvinklar eller luft-
motstand.

Flygplanet dimensioneras dven for transsonisk till overljudsnéra flygning. Detta pa-
verkar framst val av vinggeometri, pilformsvinkel och kroppsutformning da geo-
metrier som ar gynnsamma for hogfartsflygning ofta forsdmrar prestanda vid lagre
hastigheter.

Kravet pa lag radarupptéickbarhet introducerar ytterligare begransningar eftersom
flera traditionellt aerodynamiskt effektiva losningar kan ge upphov till ogynnsam-
ma radarreflektioner. Flera discipliner maste alltsd balanseras mot varandra inom
samma geometriska ramverk. Detta motiverar det iterativa arbetssitt som anvands
i studien, dar forandringar i geometri och designparametrar utviarderas ur flera per-
spektiv samtidigt.

2.3 Designparametrar och antaganden

For att mojliggora dimensionering i ett tidigt konceptskede definieras ett antal de-
signparametrar och forenklande antaganden baserade pa etablerade metoder inom
konceptuell flygplansdesign [1].



2. Referensuppdrag och designkrav

Dimensioneringen utgar huvudsakligen fran sambandet mellan vingbelastning (W/S)
och dragkraft-viktférhallande (7'/W), vilka anvinds som priméra designvariabler vid
framtagning av constraint-diagram. Dessa parametrar paverkar bland annat start-
stracka, stighastighet, marschprestanda och mandverforméaga, och anvands déarfor
for att identifiera ett rimligt designomrade for flygplanet.

Aerodynamiska egenskaper uppskattas genom antaganden om nollyftmotstand (Cpy),
maximal lyftkraftskoefficient samt lyft-till-motstandsférhallande (L/D). Vidare de-
finieras geometriska parametrar sasom sidoférhallande (A), pilformsvinkel och vin-
gyta baserat pa erfarenhetsviarden fran moderna stridsflygplan med liknande upp-
dragsprofil. Da arbetet fokuserar pa konceptuell design anvands dessa parametrar
framst for att identifiera trender och relativa forandringar snarare an exakta pre-
standavarden.

Flygplanets branslebehov uppskattas med hjalp av Breguets rackviddsekvation, dér
motorns specifika bransleforbrukning (SFC) representerar motorns effektivitet. Tom-
viktsfraktioner och ovriga massuppskattningar baseras pa historisk statistik och
semi-empiriska samband fran tidigare flygplanskonfigurationer [1]. Flera av de an-
vanda parametrarna kommer ddrmed med osdkerheter eftersom detaljerad kompo-
nentdesign och systemintegration inte genomfors inom ramen for arbetet. Anta-
gandena bedoms dock vara tillrdckliga for att mojliggora jamforelser mellan olika
geometriska koncept och for att analysera 6vergripande designtrender.
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Teori

I detta kapitel presenteras den teori som ligger till grund for arbetets aerodyna-
miska analys, dimensionering och berdkning av radarmalyta. Vidare behandlas de
fysikaliska och geometriska principer som styr samspelet mellan flygprestanda och
radarupptéackbarhet vid utformning av smygflygplan.

3.1 Aerodynamik

Detta avsnitt introducerar de fysikaliska lagar och aerodynamiska principer som
styr flygplanets prestanda och effektivitet, med sarskilt fokus pa de fenomen som é&r
relevanta for hoghastighetsflygning och smygteknik.

3.1.1 Lyftkraft och aerodynamisk effektivitet

Lyftkraften (L) beskriver den aerodynamiska kraft som verkar vinkelrdtt mot den
inkommande stromningen och ér avgoérande for flygplanets formaga att uppratthalla
flygning. For stationdr flygning maste lyftkraften balansera flygplanets tyngd, vil-
ket ger ett direkt samband mellan flyghastighet, vingyta och lyftkraftskoefficient.
Lyftkraften uttrycks enligt (3.1) [6]:

L= ;pVQSC’L (3.1)

For att utvardera flygplanets totala aerodynamiska effektivitet anvinds glidtalet
(L/D), vilket beskriver forhéllandet mellan lyftkraft och luftmotstand (D). Detta
nyckeltal ar sédrskilt viktigt for flygplanets rackvidd och uthéllighet, da det direkt
paverkar bransleférbrukningen under marschfasen enligt Breguets réackviddsekvation
(se ekvation 3.7 under 3.3.1 Viktfraktionsmetoden).

3.1.2 Motstandsuppdelning och tryckmotstand

Vid konceptuell dimensionering delas det totala motstindet (Cp) ofta upp i noll-
lyftmotstand (Cpg) och inducerat motstind (KC3) enligt ekvation (3.2) [7]:

Cp =Cpg+ KO%, (32)

dar K = i. For ett smygflygplan som opererar i det transsoniska och supersoniska

omradet tillkommer dock flera kritiska komponenter av tryckmotstand som maste
beaktas vid numeriska simuleringar:
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« Vagmotstand (Wave drag): Uppstar vid hoga hastigheter (Mach > 0,8)
nar flodet accelererar lokalt till 6verljudsfart och skapar stotvagor. Dessa vagor
medfor energiforluster som manifesteras som ett kraftigt okat motstand, vilket
kraver att luften modelleras som en kompressibel idealgas for att fanga flodets
fysik [7].

« Basmotstand (Base drag): En form av tryckmotstand som uppstar pa
grund av det undertryck som bildas vid trubbiga bakatriktade ytor, sasom
ett stdngt motorutblas. Detta motiverar anvandningen av en Flow-Through-
modell i CFD-analyser for att erhalla realistiska resultat.

» Spillage drag: Uppstar nar ett luftintag inte kan svalja hela det inkommande
luftflodet, vilket tvingar luften att avbdja runt intagets kanter och skapar ett
lokalt hogtryck som motverkar flygriktningen [8].

3.1.3 Koordinatsystem och krafttransformation

Vid numeriska berdkningar méts krafterna ofta i ett kroppsfixerat koordinatsystem
(CAD-system), medan lyftkraft och motstand definieras utifran vindens riktning.
For att erhalla sanna aerodynamiska koefficienter vid varierande anfallsvinklar (o)
kravs en trigonometrisk transformation av radata fran simuleringen till ett vindre-
laterat koordinatsystem, déar lyftkraft verkar vinkelratt mot och motstand parallellt
med den inkommande stréomningen [1].

3.1.4 Friktionsfri stromning

I tidiga designskeden och vid komplexa geometrier anvinds ofta antagandet om
friktionsfri stromning (Inviscid Flow), vilket innebéar att luftens viskositet forsummas
och flodet beskrivs av Eulers ekvationer. Denna forenkling isolerar tryckrelaterade
motstandskomponenter (inducerat motstand och vagmotstdnd), men innebér att
ytfriktion (Skin Friction) exkluderas. Resultat fran sadana simuleringar bor darfor
betraktas som en optimistisk 6vre grans for flygplanets glidtal [1].

3.1.5 Geometriska vingparametrar

Vingens geometriska utformning, sasom sidoférhallande (A), pilformsvinkel och ving-
belastning (W/S), styr balansen mellan aerodynamisk effektivitet och prestanda i
olika hastighetsregimer [1]. For ett smygflygplan innebér dessa val ofta en kompro-
miss mellan lagt vagmotstand vid overljudsfart och hog lyftformaga vid start och
landning.

3.1.6 Lyftkraftskoefficient och anfallsvinkel vid marschfart

Under stabil marsch pa konstant héjd antas flygplanet befinna sig i jamvikt dér lyft-
kraften balanserar flygplanets aktuella vikt. Den nédvandiga lyftkraftskoefficienten
CL, ges av lyftekvationen [6]:

(3.3)
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dar W ar flygplanets aktuella vikt, p ar luftdensiteten vid marschhéjden, V' ér flyg-
hastigheten och S ar vingarean.

For att oversatta Cp till en fysisk anfallsvinkel anvinds vingens lyftkraftslutning
ClLa, vilket beskriver hur kanslig vingen &r for forandringar i anfallsvinkel. Samban-
det ges av [9]:

B OLa
dar aq ar nollyftsvinkeln, vilken for tunna vingprofiler approximeras till noll.

For konfigurationer med lagt sidoférhallande och pilformade vingar i kompressibelt
flode berdknas Cf, enligt [1]:

(0% + o (34)

2 A SGX oSse
Clo = -7 ( o d)F (3.5)
2+ \/4 + 282 (14 iz ) ref

dar A ar vingens sidofoérhallande, 5" = /1 — M? ar Prandtl-Glauert kompressibili-
tetsfaktorn (under marschfart, M < 1), Apg ar framkantssvepningen vid huvudving-
arna, 7 ar vingprofilens verkningsgrad och produkten (Sexposed/Sref) F' korrigerar for
exponerad vingyta och kropp-vinge-interferens. (Sexposed/Sref)F' 0ch 1 brukar sittas
till 0,97-0,99 vid flygplan néra ljudhastigheten [1].

3.2 Konceptuell flygplansdimensionering

Detta avsnitt beskriver den iterativa processen for att faststalla flygplanets storlek
och vikt baserat pa flyguppdraget.

3.2.1 Viktfraktionsmetoden

Den initiala viktuppskattningen hos den konceptuella designen av smygflygplanet
inleds med att uppskatta den maximala startvikten, Wy. Vikten kan delas in i fyra
olika komponenter:

WO = Wcrew + Wpayload + quel + Wempty-

Werew representerar vikten av pilot och tillhorande utrustning, vilket uppskattas till
en kénd konstant baserad pa uppdragets designkrav. Weyi0qq innefattar vikten av
vapen, sensorer eller last, vilket behandlas som en kidnd parameter i berdkningen.
W tuer beskriver den totala méngden bransle som uppdraget kraver for att genomfo-
ras. (Det inkluderar &ven reserver.) Wep,,, ér vikten av alla flygplanets komponenter
sasom vingar, motorer, landningsstéll, fasta system och strukturen av flygplanet.

Bade brénslevikten och tomvikten paverkas av startvikten, darmed skrivs de som
dimensionslésa kvoter, vilket ger foljande slutekvation for startvikten:

WC’!’@’UJ + W aytoa
W, = el (3.6)

Wo Wo
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For att kunna berdkna startvikten uppskattas tomviktskvoten baserad pa historisk
data for liknande flygplan och uppdrag.

Brénslekvoten Wy /W, berédknas med avseende pa flygplanets reseuppdrag och me-
toden kallas for viktfraktionsmetoden. Uppdraget bryts ned i sekventiella segment
enligt: start, stigning, marsch, viktminskning, invantning, nedstigning och landning.
Vidare berdknas en kvot for varje segments slut och borjan enligt W;/W;_ ;. Vid
acceleration, stigning eller stridsflygning anvénds historiska schablonvérden och sta-
tistiska uppskattningar for att uppskatta brinsleanvindningen under segmentet.
Déaremot for de segment dar flygplanet avverkar en specifik strécka eller befinner
sig vid en viss altitud en bestdmd tid, berdknas viktfraktionen analytiskt. Breguets
riackviddsekvation och uthallighetsekvationen anviands for att ta fram viktfraktionen
bestamt utifran flygplanets specifika bréansleférbrukning (¢) och aerodynamiska ef-
fektivitet (L/D).

For att berdkna den slutliga viktkvoten Wy/W,, multipliceras alla kvoter fran de
olika segmenten for att berdkna forhallandet mellan flygplanets landningsvikt (W)
och startvikten (W) enligt:

W, Wi W, Wi W,

Wo  Wo Wi Wy Wy

Kvoten representerar andelen av startvikten utan bréanslet. Darmed kan den slutliga
viktkvoten skrivas pa foljande sitt:

quel _1_%
W, Wy’

Formeln visar den minsta teoretiska mangden bransle som kravs for uppdraget.
Déaremot anvands en sékerhetsfaktor for branslereserver, uppskattad till 6% av den
totala brénsleméngden. Det innebér att den totala branslekvoten blir (1 — %) -1,06.

For flygsegment som innefattar en riackvidd av R (marschflygning eller dash), an-
vands Breguets rackviddsekvation, vilket skrivs enligt [1]:

V;V - (‘v]?L/DQ 7 (3.7)

dar R ar striackan som flygplanet firdas under segmentet, ¢ dr den specifika brans-
leférbrukningen av motorn (SFC), V' ar hastigheten och L/D é&r glidtalet [1].

For flygsegment for vintelage, exempelvis 6ver ett mal dar flygplanet stannar i luften
under en specifik tidsperiod, anvinds Breguets uthallighetsekvation:

Wi, PV L/D”

(3.8)

dér E &ar tidsperioden och uttrycks i samma tidsenhet som c¢ [1].
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3.2.2 Iterationsprocess

For att berdkna den slutliga startvikten anvinds ekvationen for Wy (ekvation (3.6)).
Déaremot skalas flygplanets tomvikt icke-linjart, vilket innebér att startvikten ar en
funktion av sig sjalv. For att hitta den teoretiska startvikten maste ekvationen losas
iterativt. Processen utgar fran att definiera en initial gissning av startvikten (Wy,ess)-
Denna gissning anvénds for att bestdmma flygplanets tomviktsfraktion, varpa en ny
berdknad startvikt (We.q.) tas fram enligt:

Wcrew + Wpayload
_ Wy (W
1 Wo (WO)guess
Brénslefraktionen (W;/W,) ér fixerad via uppdraget och uthallighetsekvationerna,
medan tomviktsfraktionen (W, /Wp)guess 4r beroende av den gissade vikten.

Wcalc = (39)

Denna framraknade vikt (W,y.) anvinds déarefter som den nya gissningen for nésta
varv i loopen. Processen upprepas fram tills differensen mellan den utrdknade och
den gissade vikten understiger en definierad toleransniva (|Weae — Wyuess| < €). Vid
detta jamviktsldge anses den uppnéadda vikten vara den teoretiska startvikten (W)
for det definierade uppdraget.

Vid lastféallning i det definierade uppdraget, kréavs ett tillagg till den klassiska vikt-
fraktionsmetoden. Om ett flygplan féller vapen (en specificerad vikt) under ett upp-
dragssegment forandras den totala vikten momentant utan att bransleférbrukningen
fordndras. Darmed maste viktskillnaden subtraheras fran W; innan nédsta uppdrags-
segment berdknas. Ett ldttare flygplan krédver mindre lyftkraft och mindre dragkraft
under uppdraget. For en konservativ design inom fallet att vapenféllningen ej sker
under uppdraget, kan man bortse fran lastfallningen.

3.2.3 Tyngdpunktsvandring

Inom flygplansdesign ar tyngdpunktens placering en viktig faktor da den paverkar
bade flygplanets prestanda och stabilitet. For att ett flygplan ska kunna operera
stabilt och kontrollerbart behover tyngdpunkten befinna sig inom séarskilda aero-
dynamiska granser. For flygplan med stor andel intern brénslevikt och som féller
extern last kommer tyngdpunkten att forskjutas dynamiskt under uppdragets flyg-
ning (tyngdpunktsvandring).

For att berdkna flygplanets tyngdpunkt for den longitudinella axeln, summeras mo-

menten fran varje enskild komponent och divideras sedan med den totala vikten

(Wo):

S Wiz
Wtot ’

W; éar vikten av komponent ¢, och x; dr komponentens avstand fran en gemensam
referenspunkt. Komponenterna delas upp i fasta massor (motor, struktur, avionik)
och rorliga massor som brénsle och vapenlast.

Xea = (3.10)
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Flygplanets tyngdpunkt relateras alltid till flygplanets neutrala punkt (Xyp). Hos
den punkten verkar den totala lyftkraften pa flygplanet. Avstandet mellan flyg-
planets tyngdpunkt och neutrala punkt kallas for statiska marginalen (SM) och
uttrycks i procent som andel av vingens aerodynamiska korda (¢).

Xnp — Xca
—

SM = (3.11)
En positiv statisk marginal, da (X¢c¢ ligger framfor Xy p), visar naturlig stabilitet.
Déremot for hogpresterande 5-generations stridsflygplan anvands RSS (Relaxed Sta-
tic Stability) [1], vilket innebar att tyngdpunkten tillits vandra néra, samt bakom
den neutrala punkten (SM < 0). Detta mojliggor att flygplanet kan operera med
minskat trim-motstand samt 6kad manodvrerbarhet. Daremot krévs ett avancerat
datoriserat styrsystem for att halla flygplanet i luften.

3.2.4 Kravanalys och designrymd

Operativa krav begriansar valet av vingbelastning (W/S) och dragkraftsférhallande
(T'/W). Dérmed anvinds en metod som kallas for villkorsanalys for att bestamma
kraven. Flygplanets konceptdesign, motorval och annat bestdms med hjalp av dessa
varden.

Varje krav skapar en kurva i ett W/S- och T'/W-diagram, och den yta dér samtliga
krav uppfylls definierar flygplanets tillgangliga designrymd [1].

3.2.5 Hojd- och hastighetskorrigering

Dragkraften som paverkas av omgivande luftdensitet och hastighet paverkar flyg-
planets flygning. Constraint-diagrammet plottas for ett referenstillstand (havsniva)
och da maste det aktuella kravet pa dragkraft anpassas vilket gors genom drag-
kraftskvoten apy:

Talt,V

oy, = (312)

Tsrs

I underljudsfart approximeras dragkraften proportionell mot densitetskvoten 0%7

vilket definieras enligt op = pSLL, medan den i 6verljudsfart med efterbrannkammare
approximeras som en funktion av bade op och Mach-talet. Detta ar for att fanga
upp ram-effekten i luftintagen. [1]. Rameffekten uppstar vid héga flyghastigheter
nar inkommande luft bromsas upp inuti flygplanets luftintag. Luftens rorelseenergi
omvandlas da till statiskt tryck, vilket komprimerar luften innan den nar motorn. I
overljudsfart kompenserar denna effekt for den lagre luftdensiteten (o) pa hog hojd,
vilket gor att motorn kan bibehalla en hogre dragkraft.

3.2.6 Manovrerbarhet och Grundekvationen

Manga av flygkraven, sasom stighastighet, acceleration och svang, kan harledas fran
flygplanets specifika 6verskottseffekt (Ps). Ett generellt uttryck stillas upp enligt
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W W/S q S Vdt gdt
q ar det dynamiska trycket, C'pg ar nollmotstandet, K ar den inducerade motstands-
faktorn, n ar lastfaktorn och V' ar hastigheten. Utifran ekvationen kan man harleda

foljande specifika designkrav, dar ekvationerna nedan har dividerats med arj for
att referera T'/W till havsniva.

(3.13)

Vid en ihallande svang ar hojden och hastigheten konstant (% =0, %/ = 0). For
att genomfora svingen maste flygplanets vingar generera en lyftkraft (L) som over-
stiger dess vikt (W). Detta forhallande definieras som lastfaktorn, n = L/W vilket
i dagligt tal ofta kallas for G-kraft.

Vid en kraftig manéver okar lyftkraftsbehovet markant (exempelvis n = 5 for en 5g-
sving), vilket leder till att det inducerade motstandet okar kvadratiskt (n?). Detta
staller extrema krav pa motorns dragkraft for att flygplanet inte ska tappa hastighet.
Kravet formuleras enligt [7]:

(T,J/I;>SLS B O;L lCJ' I/?/??S* T K;]n2 ’ (g)] : (3.14)

For maxhastighet (Dash) giller n = 1. Funktionen for dragkraftsforhallandet be-
skrivs av hur motstandet ékar snabbt vid hoga dynamiska tryck pa grund av vag-

motstandet:
T 1 CVDO wave K (W>
— = . : +—- =] 3.15
<W>SLS arr, [q w/S qg \S (8.15)

)

Vid flygplanets topphéjd definieras kravet av den minsta stighastighet (V,, =
vanligtvis 150 m/min for jaktplan, vid planflykt (n = 1):

T 1 Cpo K (W) VU]
) =g (=) 3.16
(W)SLS arr, [q W/S = q S % ( )

3.2.7 Krav for Start och Landning

Start- och landningskraven paverkas inte av samma aerodynamiska faktorer som
kraven i luften.

Startstrackan beror pa accelerationen pa marken fram till hastigheten nar planet
lyfter. Raymer foreslar en semi-empirisk metod baserad pa startparametern (TOP),
vilket ger f6ljande ekvation for det minimala 7'/W som krévs for en given startstrac-

ka (Sto) [1):

T 1,21-(W/S
() _ 2L (W/S) (3.17)
W/sts  pst 9 Crmazr0 - STO
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Landningskravet paverkar séllan T'/W pa grund av att motorns dragkraft gar pa
tomgang vid landning. Istallet satter flyghastigheten vid landning en 6vre grans for
vingbelastningen (WW/S). For en given landningsstracka (Sj,q) berdknas maximal
vingbelastning som [1]:

(W> = Sland *PSL - CL,maz,land
S max 2.k ’

dér k ar decelerationskonstanten som beror pa bromskraft och rullfriktion.

Med hjalp av alla dessa krav till konceptdesignen, plottas kurvorna i ett diagram
(Constraint-diagram) for att utvinna tillaten vingbelastning och dragkraftskoeffici-
ent.

(3.18)

3.2.8 Kainslighets- och Osidkerhetsanalys (Spindeldiagram)

Malet ar att skapa en robust design for flygplanet vilket uppfyller alla krav samt
osdkerheter hos olika fysikaliska parametrar. Exempelvis kan en minimal viktok-
ning fran en extra komponent 6ka luftmotstand, vilket kraver storre motor och mer
bréansle som i sin tur kréver en storre vinge och struktur for att kunna bara det nya
bréanslet.

Inom konceptuell design, baseras manga av de initiala parametrarna pa historisk
statistik, tumregler och forenklade datorsimuleringar, ddrmed préglas designen av
hog osékerhet. For att utvardera hur robust den frysta designen for flygplanet ér,
utfors en kanslighetsanalys med hjalp av ett spindeldiagram. I denna metodik analy-
serar hur felkéllor i aerodynamiska antaganden paverkar flygplanets totala startvikt
Wy [1].

Inom konceptuell flygplansdesign ér en fundamental princip att en 6kning av flygpla-
nets fasta vikt resulterar i en exponentiell 6kning av startvikten. En tyngre nyttolast
kraver en starkare struktur for att bevara samma lastfaktor (n), storre vingarea for
att bevara vingbelastningen (W/S) och starkare motor for att mota kravet pa T'/W.
Detta skapar en iterativ spiral av viktokningar [7].

Tillvaxtfaktorn GF (Growth Factor), definieras enligt:

. GW() ~ A WO
aWpayload AV‘/p(zyload ’

GF (3.19)

dar kvoten mellan fordndringen i startvikten AW, och en isolerad forandring av
tomvikten AWpayi0ad. Moderna stridsflygplan har ett typiskt varde mellan 3,0 och
5,0. Ett hogt GF-varde indikerar att konceptdesignen éar extremt kanslig for viktok-
ningar under utvecklingen.

For att utvardera ett flygplans kénslighet skapas ett spindeldiagram. Diagrammet
konstrueras genom att analysera en storning av en variabel (typiskt +10% till

+20%). Vidare anvéands viktsfraktionsmetoden for att uppskatta en ny startvikt.
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Kénsligheten hos en viss variabel x; definieras enligt den normaliserade partiella
derivatan:

S - aWO/WO,nominal
o axi/aji,nonu'nal .
Till exempel utfors kanslighetsanalysen pa variabler som nollmotstand Cpy, specifik
bransleférbrukning ¢, glidtal L/D eller tomviktsfraktion W, /W,. Vidare sa plottas
den procentuella fordndringen av variabeln pa x-axeln och den resulterande viktok-
ningen i startvikten (W) pa y-axeln. Lutningen av varje kurva redovisar kanslighe-
ten hos variabeln. En brantare lutning indikerar en kritisk parameter vilket kraver
hogre noggrannhet under utvecklingen och detaljdesignen, medan en flack lutning
innebédr en mer robust parameter, vilket har marginell paverkan pa startvikten.

(3.20)

3.2.9 Sears-Haack

Sears-Haack-kroppen anvands for att jamfora hur flygplans langsgaende fordelning
av tvérsnittsarea forhaller sig till en idealiserad kropp. Detta ér anvindbart da Sears-
Haack-kroppen representerar en teoretiskt optimal tvarsnittsareafordelning for mini-
malt vagmotstand hos en kropp med given langd och volym vid supersonisk flygning

[1].

3.3 Radarmalyta (RCS)

For en generell antenn med uteffekten P, antas den transmittera effekten isotropt,
men i verkligheten ar de flesta antenner inom militar anviandning och spaning mer
energitéta i en eller flera riktningar [10, 11, 12]. Detta beskrivs med antennforstark-
ningen G4(0, ¢), dar 0 och ¢ ar vinklarna i pol- och azimutriktning. Darmed fas
effekttiatheten fran en antenn som avger effekten P, pa en distans R enligt,

Smed _ BGt(Qa gb)

41 R?

Dér Speq ar medelvardet pa Poyntingvektorn, alltsa effekttatheten. Ofta anvands G
som ar maximala forstarkningen for antennens huvudlob. For antenner beror ofta
stralningen pa vilken vinkel i pol och azimut som antennen iakttas. Lober kallas
ofta de omraden dér stralningen ar stor. Med huvudlob menas da i den 6nskade
riktningen alternativt sidolob i andra oonskade riktningar. [2]. Lobstruktur uppstér
i nastan alla scenarion dar stralning emitteras, inklusive reflektion.

(W/m?)

For att beskriva hur mycket effekt en radarantenn fangar upp fran ett objekt an-
vinds radartvirsnittet (RCS) o [m?], som vagt kan tolkas som den area pa objektet
som fangar upp stralningen och reflekterar tillbaka den. Generellt a4r sambandet mel-
lan radartvarsnitt och area inte trivialt, en kvadrat med area A med normalen mot
radarn har generellt inte radartvarsnittet ¢ = A. Det kan skilja sig flera storleks-
ordningar mellan dem. Ofta ges RCS i dBsm, dar dB ar deciBel och sm motsvarar
m?. Till exempel, 0 dBsm motsvarar 1 m? och —10 dBsm motsvarar 0,1 m?. Effekten
som uppfangas av ett mal kan beskrivas enligt

. . ]DthO'
Pr - Smedg - 47TR2 (W) [2]
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dar P, ar den uppfangade effekten. RCS for ett objekt paverkas av bland annat det
geometriska tvarsnittet, reflektiviteten hos materialet, stralningens vaglangd, geo-
metrin, objektets orientering och mycket annat.

Efter att ett mal tagit emot stralning och reflekterat tillbaka den avtar effekten
aterigen som ﬁ. Denna stralning kan till sist tas emot av en annan antenn, dar
den mottagna effekten P, erhalls av effektdensiteten multiplicerat med antennens

effektivarea

A, = G\ /4n (m?)

som ar beroende av stralningens vaglangd A. Om monostatisk radar antas, det vill
sdga att samma antenn utsédnder och mottar effekten blir G; = G, = G och

P, = PG*\*c/(47)*R* (W) [2]. (3.21)

3.3.1 Radardetektion

Hela idén med radarmalytereduktion och att fordréja tiden och/eller réckvidden
som en radar kan detektera ett objekt pa ar helt beroende av existensen av bak-
grundsstralning som signalen kan doljas i. Utan bakgrundsstralningens hjalp hade
en radar kunnat forstarka sin signal godtyckligt mycket tills en detektion var maoj-
lig. Dock ar bakgrundsstralning alltid férekommande oavsett vilket radarband som
radarn tillaimpar. Exempelvis ar forekommande bakgrundsstralning kosmiskt brus
(som kan forsummas for L-bandet och hogre), reflektioner av terrdang (savél land
som hav), atmosfériskt brus och reflektioner, andra radiofrekvensers interferens fran
andra kéllor och slutligen elektroniska motatgarder [2]. Det &r bland allt detta brus
som en radar maste kunna effektivt detektera och forstarka signaler som radarmaly-
tereduktion kan anvénda sig av genom att gomma sig i.

3.3.2 Radarband

Sjélva frekvenserna som tillimpas av en radar brukar delas in i specifika radarband.
Militért anvinds framst radarbanden L, S och X [13], men dven C-band [10]. Enligt
[14] &r radarbanden definierade som L mellan 1 — 2 GHz, S mellan 2 — 4 GHz, C
mellan 4 — 8 GHz. Ekvivalent ger det vaglangderna for radarbanden enligt: L mellan
30 — 15cm, S mellan 15 — 7,5c¢m och C mellan 7,5 — 3,7 cm.

3.3.3 Radarmalbeskrivning

Det ar signal-brus-forhallandet (SNR) som avgor for en radar om en signal ska
betecknas som ett potentiellt mal eller som brus och ignoreras. Om signalstyrkan
overstiger SNR antecknas den. Eftersom brus dr slumpmaéssigt betecknas inte sma
overstigningar som detektioner av hot (oidentifierade potentiellt farliga objekt) utan
som potentiella hot och riktningen for signalen sparas. Det ar forst vid upprepade
detektioner som den svaga signalen klassificeras som ett hot och potentiellt kan
information ges till en radaroperator. Antalet detektioner och hur fluktuerande en
signal far vara for detektion beror pa typ av radar (monostatisk, puls-doppler, med
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mera) och vilket lage som anvinds av radarn (hotdetektion, stridslidge, spaning, med
mera) [15][16].

3.3.4 Elektromagnetisk spridning och reflektion

Fysikalisk optik (engelska Physical Optics, PO) ar ett mycket anvindbart satt att
approximera Maxwells ekvationer. Enligt fysikalisk optik &r den emitterade sfariska
vagen fran en punktkélla,

e~ IkR gk

dEut - Cpo ESdA7 CPO - % (322)

Déar dFE,; ar en liten variation i fjarrfaltet, j 4r den imaginédra enheten, k ar faltets
fasdndring per langdenhet och kan berdknas enligt k& = ]l;] = 2T R ér avstdndet
fran punktkallan till dér utféltet observeras och FEy ar féltet som emitteras [17]. I
det monostatiska fallet erhalls att E, = Ej,, alltsa det inkommande faltet.

Om vagen antags propagera fran en punkt (z,y, z) till en ny punkt (u,v, —L) déar L
ar ett konstant stort avstand, kan R i exponenten for stora viarden pa L approximeras
med en Taylorutveckling enligt,

By, 20) = (T4 2+ (e o = (ot 2L () (2

L+z

L+z

(u—2)?  (v—y)?

~ (L 1 = 3.23
( +Z)[ T2 Tl ey (3:23)

x2+y2 u2+02 ur + vy

=T —
+Z+2(L+z)+2(L—|—z) L+=z

17).

For att erhalla hela utfaltet i uv-planet maste dF,; integreras upp, vilket kan goras
via Huygens-Fresnels metod.

oy ://dEm — {(3.22)} = Cro //Em(x,y,z)

C’PO —jk L—‘,—Z—l—l +y Ju +v ua:+vy)
// E”L 2(L+z) ' 2(L+=z) L+z dA —
C u +v . 4 TZ‘F@/Q ., uT+v
— ZO e_JkLe_jkT // Elne—jk‘ze ]kmejk T ydA _
_ —jkz ik kL k22 je(un) | _
=3 Epe 9 = f(x,y,2), e el = =

C . . uz+vy C ;
_ %em(u,v) //f(x,y’ e g A = %em(u,v)y*l (flz,y,2))  (3.24)

Déir Cpo och e/9?) agerar som proportionalitetskonstanter som erhalls via anta-
gandet att det utsinda ljuset kommer fran punktkéllor. .# ~! noterar invers Fouri-
ertransform.

Fysikalisk optik bygger pa antagandet att de inducerade ytstrommarna beter sig

likadant overallt och att de inte paverkas av den lokala geometrin vid ytan de in-
duceras i. Emellertid stammer detta inte alltid, framfor allt vid starka geometriska
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diskontinuiteter sasom skarpa kanter. Pa senare halvan av 1900-talet utvecklades
elektromagnetiska teorier for hur kanter skapar diffraktion [18][19][20]. Figur 3.1 il-
lustrerar geometrin for problemet.

[ Traffad kant

Ovy

Figur 3.1: Illustration av geometriska parametrar for kantdiffraktion. Ett sfariskt
koordinatsystem med kantens tangent som polaxel etableras. Polvinkeln bendmns
B. Azimutvinkeln bendmns v och &r 0 i riktning som tangerar 6vre halvplanet av
kanten. 0 < 1) < o' ar regionen utanfor kilen, dar kilens yttervinkel bendmns o’.

Mitzner utvecklade pa 70-talet en teori for att forklara hur elektromagnetiska falt
sprids fran kanter. Teorin kom att kallas Incremental Length Diffraction Coeffici-
ents, forkortat ILDC [20]. ILDC postulerar foljande [2] uttryck for det differentiella
bidraget till fjarrfiltet:

_ij = 1

dEy = Cripc d-Eydl, Cupc= o (3.25)
v

Mitzner introducerade diffraktionstensorn d for att ta hénsyn till diffraktionens rikt-
ningsberoende. Diffraktionstensorn uttrycks i termer av fyra skalérer och tva koor-
dinatsystem som sa:

d = d”eﬁeﬁ + d||Leﬁei + dlnejeﬁ +d efel.

Koordinatsystemet ¢ bendmner hér den inkommande stralningen (incident), och s
den utgiende (scattered). I termer av kantens tangentvektor f, den inkommande
stralningens riktningsvektor ¢ och den utgaende stralningens riktningsvektor § be-
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stams dessa baser enligt:

o Cixi
x|
elilzgxeﬁ_

tx5
e’ =T~
L x 8

ej =5 x e’.

Formlerna for att berakna skalarerna forenklas i det monostatiska fallet till

d :Smn(n) (1 — c_oi (%) " cos (%) +;Ols (7? _ 25;)) - ; (Uy tan (¢) — U_tan (¢p — nm))
_sin (%) -1 1 1
B\ T o (2) Teon () o (r 2y ) T (Ut ) = U tan (v =)
di, = 2 cos () cot () N cot (1 — nr)
s () \ 1=t () cor (52) 1t (3 o (557)

(3.26)

Termerna Uy och n i ekvationerna (3.26) definieras enligt

o {1 om 0<y<m {1 om o —7mT<YP<a
n=— U,= U_ =
0 annars 0 annars

Det syns i (3.26) att alla uttrycken innehaller singulariteter. Fér dj och d; kancelle-
ras de tva singulariteterna som orsakas av ndmnaren i andra termen av tangentter-
mernas singulariteter. Vinklarna dér detta hander, ) = 7, ' — 7 motsvarar att titta
vinkelrédtt pa halvplanen. De bada uttrycken har dndligt gransvérde for alla varden
pa 1. dj, har singulariteter vid vinklarna 1) = 0, o, som motsvarar att titta pa kan-
ten langs med halvplanen. Detta ar en begransning av modellen och inte fysikaliskt
korrekt. Elfaltets randvillkor sager att komponenten av elfialtet tangentiell mot en
ledande yta méaste vara 0 vid den ledande randen [21]. Eftersom elfdltet vid laga
vinklar méaste firdas nara ytan kan faltkomponenten tangentiell mot ytan (parallell
med kanten) inte fardas tillbaka till observatoren i gréansen 1 — 0. Alltsd maste
konstanten dj; som beskriver denna kvantitet gd mot noll.

Vid numerisk berakning kan det vara nodvéndigt att manuellt hantera fall nara sin-
gulariteter. Exempelvis kan en koefficient manuellt rundas till 0 om vinklarna ligger
for nara en singularitet, alternativt overga till linjar interpolering mellan punkter
lingre bort fran singulariteten. For d|; ar det som tidigare namnt, fysiskt motiverat
att runda till 0 vid laga ¥ och inte lata den vaxa sig alltfor stor, eftersom det kan
leda till numerisk instabilitet.

19



3. Teori

For att integrera fjarrfaltbidragen fran ILDC kan samma metod som for fysika-
lisk optik anvéndas. Detta gors enklast genom att addera narfilten fran fysikalisk
optik och ILDC innan Fouriertransformen, dér iakttagelse maste goras till att PO-
bidragen ar ytelement o< dA, medan ILDC ger uttryck i termer av langdelement
dl.

3.3.5 Geometrisk smygdesign

Kantlinjering utgar utifran antagandet att en betydlig del av stralningen fran en
radar reflekteras med en utfallsvinkel lika med infallsvinkeln mot normalen till ytan
som ljuset reflekteras mot [18]. Da avstanden som en radar forst detekterar ett po-
tentiellt hot pa ér i storleksordningen 100 km [11][12] ger en liten infallsvinkel mot
normalen att den stralning som reflekteras med en utfallsvinkel som ar lika med
infallsvinkeln, ingen aterreflektion till en monostatisk radar. Detta eftersom effek-
tivarean pa en typisk spaningsradar ir i storleksordningen 1m? som tar upp en
extremt liten rymdvinkel [10][11][12].

Pa grund av detta vinklas ytor pa flygplanet sidana att potentiella aterreflektioner
undviks for de hotfulla vinklarna i azimut- och pol-led [22][23][24][25]. I allménhet
gar det inte att ta bort all reflektiv geometri, men det ar ofta gorbart att konstruera
den i vinklar som reflekterar stralning bort fran hotsektorer.

3.3.6 Analytiska estimat av bidraget RCS

Att berdkna RCS for objekt med komplex geometri ar icke-trivialt. For enklare
geometrier finns det dock analytiska losningar som Knott [2] presenterar. Tva av
dessa fall ar for en enkel platta och en rak kant. Dessa ger i enskildhet upphov till
RCS

AT A?

Oplatta — \2

3.27
L*DJ? (3.27)

Okant —

dar A ar plattans geometriska area, A ér stralningens vaglangd, L ar kantens langd
och D éar diffraktionskoefficienten som &r polarisations- och vinkelberoende. Dessa
uttryck ér endast giltiga for maximala RCS i huvudloben. Om objekten pekar at
andra hall blir ¢ naturligtvis mycket lagre.

3.4 3D-rendering och GPU-acceleration

3D rendering ar processen som datorer anvinder sig av for att omvandla tredimen-
sionella objekt till tvadimensionella bilder som sedan kan visas pa en skarm. Den
tekniska utvecklingen inom branschen har varit mycket stor under de senaste 30
aren, och idag gors ndstan all rendering med GPU:er (Graphics Processing Unit).
En GPU finns i praktiskt taget alla datorer.
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3D rendering bygger i grunden pa att trianglar fran en 6nskad geometri genomgar
flera steg av linjara transformationer for att erhalla deras positioner pa skdrmen.
Dérefter fylls trianglarna i med pixlar, vars farg bestams av programmeraren via en
av flera mekanismer. Granssnittet som en dators program anvéinder sig av for att
kommunicera med en GPU for att genomfora dessa operationer kallas for ett grafik-
API, eller ett GPU API. Det finns flera sadana idag, varav ett av de mer moderna
kallas Vulkan [26].

Syftet med alla GPU APILer ar att kunna kora shaders. En shader ar ett rela-
tivt simpelt datorprogram som kan kéras pa en GPU. Det speciella med GPUer och
shaders i allménhet ar att de kan koras i tusentals eller miljontals instanser sam-
tidigt, med olika indata. Vid vanlig rendering brukar det koras en shader for varje
pixel som renderas. Det ar da shadern som pa eget bevag avgor vilken farg pixeln

ska fa.

Det finns manga olika sorters shaders for olika &ndamal. Shaders for att bestdmma
pixlars farg kallas for fragment shaders eller pizel shaders. Det finns dven en sorts
shader som avgor hur trianglar positioneras pa skarmen, dessa kallas vertex shaders.
Till sist finns det allména shaders som kallas for compute shaders. Dessa ar valdigt
anvandbara just eftersom de kan anvindas fritt, de kan ha godtycklig in- och utdata
och koras i bestambara antal.

Shaders skrivs ofta i ett programmeringssprak som heter GLSL (openGL Shading
Language). Detta programmeringssprak liknar C till stor grad, men med manga in-
byggda funktioner for linjar algebra och diverse grafiskt anviandbara funktioner, till
exempel funktionen smoothstep som uppfyller

r <0 = smoothstep(z) =0
x> 1 = smoothstep(z) =1
= p() (3.28)
0 <smoothstep(z) <1 Vux
smoothstep(r) € C?

dvs att den overgar fran 0 till 1 dar funktionen sjélv, dess derivata och andraderivata
alla ar kontinuerliga.

Det finns dven manga fiardiga mjukvarubibliotek som férenklar programmerandet
av GPU-accelererade applikationer. Ett exempel pa ett sadant &r VKFFT, ett bibli-
otek som implementerar Fast Fourier Transform-algoritmen (FFT) [27] med mycket
hog prestanda.
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Metod

I detta kapitel beskrivs de metoder och verktyg som anvindes for att genomfora
den konceptuella designstudien. Kapitlet omfattar dimensioneringsmetodik, krava-
nalys, geometrimodellering, aerodynamiska simuleringar samt utvecklingen av det
egenutvecklade verktyget for RCS-berdkningar. Vidare presenteras de antaganden
och begransningar som lag till grund for analysen.

4.1 Oversikt av arbetsflodet

Referensuppdrag

Dimensionering

Geometri 1 Aerqdynamisk
OpenVSP Iterera analys 1 Star-CCM+

geometri

Geometriexport

(STL) RCS-berikning

Figur 4.1: Oversikt av det iterativa arbetsflodet dér en basgeometri genererades
och utvirderades med avseende pa radarmalyta och aerodynamisk prestanda.

Arbetet genomfordes som en iterativ konceptuell designprocess, som illustreras i fi-
gur 4.1 ovan, dar aerodynamik och RCS analyserades parallellt. Processen utgick
fran det definierade referensuppdraget (se kapitel 2) som anviandes for att dimensio-
nera en initial flygplanskonfiguration med hjélp av etablerade metoder for koncep-
tuell flygplansdesign.
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Den framtagna geometrin anvindes dérefter som underlag for bade aerodynamiska
och elektromagnetiska analyser. Aerodynamiska egenskaper sasom lyftkraft, luft-
motstand och stabilitetsrelaterade parametrar utviarderades genom forenklade nu-
meriska metoder och CFD-simuleringar, medan flygplanets radarmalyta analysera-
des med hjalp av ett egenutvecklat berdkningsverktyg baserat pa fysikalisk optik
och teorier for elektromagnetisk diffraktion.

Resultaten fran analyserna anvindes sedan for att modifiera flygplanets geometri
i syfte att reducera radarsignaturen utan att samtidigt orsaka orimliga forsamring-
ar i flygprestanda. Designprocessen genomfordes darfor iterativt dar geometriska
forandringar successivt utviarderades ur bada disciplinernas perspektiv.

4.2 Initiell dimensionering

I detta avsnitt presenteras de olika metoderna, verktygen och arbetsgangen som
foljts under projektet narmare.

4.2.1 Viktberakning

Flygplanets vikt beror pa uppdraget och brénsleférbrukningen som i sin tur beror
pa vikten. Startvikten berdknades darfoér med hjalp av viktfraktionsmetoden, som
presenteras i kapitel 3.2.1, via en iterativ numerisk losningsmetod.

For berdkningen av startvikten Wy utvecklades ett matematiskt Python-skript med
syftet att hitta flygplanets jamviktsvikt utifran Raymers viktberdkningsmetod [1].
Berékningsprocessen utgick fran en ursprungsgissning av startvikten (Wgyess) och
utifran denna gissning anvéindes skriptet for att berdkna det nodvéindiga brénslet
for uppdraget beroende pa flygplanets prestanda och krav.

Parallellt med branslevikten, berdknades dven tomvikten av flygplanet genom att
multiplicera den gissade startvikten med projektets tomviktsfraktion. Slutligen be-
riknades en ny teoretisk startvikt W, genom att addera de fixerade vikterna for
besattning, utrustning och vapenlast, med den beriknade branslevikten och tom-
vikten enligt ekvation (3.9).

For att avgora om den slutliga startvikten har hittats, implementerades ett kon-
vergenskriterium (While-loop) i skriptet. Loopen utvirderade det absoluta virdet
av differensen mellan initialgissningen av startvikten och den nya berdknade vikten.
Toleransnivan (€) sattes till en niva av e = 0,1 kg. Om differensen mellan gissningen
och det nya berdknade vardet 6versteg denna tolerans, ansags inte vikten vara i jam-
vikt. Programmet upprepades darefter i Python da W, ansattes som Wyyess 0ch en
ny berékningscykel paborjades. Néar konvergenskriteriet blev uppfyllt, avbrots be-
rikningsloopen och det sista vardet for W, faststalldes som den slutliga startvikten
Wy. Det fullstindiga Python-skriptet for viktberdkningen och kénslighetsanalysen
redovisas i sin helhet i appendix C. Detta virde anvandes for dimensioneringen av
vingarean och motorkraften till flygplanet.
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4.2.2 Kravanalys och designrymd

For att bestdmma vingbelastningen W/S och dragkraftskoefficienten (dragkraft-
viktforhallande) T'/W anviandes ytterligare ett Python-skript for att plotta flygkra-
ven utifran reseuppdraget och de framraknade vardena hos flygplanet. Koden bygger
framst pa ekvationerna fran kapitel 3.2.6 och de olika prestandakraven fran reseupp-
draget. Kravanalysen baserades pa krav utifran flygplanets hastigheter vid marsch-
fart /dashfart, manoverbarhet vid sving, hojder for olika operativa hastigheter hos
flygplanet, stighastighet och start- /landningsstriacka. Python-skriptet aterfinns i ap-
pendix C.1.

For att jamfora olika flygkrav vid olika altituder tillaimpades en standardatmo-
sfarsmodell i Python-skriptet. Modellen berédknade lufttryck, ljudhastighet och luft-
densitet beroende pa hojden i atmosfiaren. Med hjalp av modellen berdknades mo-
torns prestandaforlust (app) som funktion av densitet-forhallandet och aktuella
machtalet (ekvation (3.12)). Darmed kunde dragkraftkrav normaliseras till havs-
niva for vidare berdkningar.

For att analysera flygplanets egenskaper i luften enligt kraven, anvindes féljande
konstanter och flygplansdata fran flygplanets aerodynamik: Aspect Ratio A, Oswald
Efficiency Factor e, Nollmotstdnd Cpg, Vagmotstand Cp wave, Maximal lyftkraftsko-
efficient C'f, max, Bypass Ratio BPR. I Python-scriptet anvinds ekvationerna (sving:
(3.14)), (hastighet: (3.15)), (stighastighet & hojd: (3.16)), (startstracka: (3.17)) och
(landningsstracka: (3.18)) for att konstruera de olika graferna i villkorsanalysen.

For att sdkerstélla att den framtagna designpunkten skall kunna bemota uppskatt-
ningsfel, materialfel eller osédkerheter hos flygplanets komponenter, anviandes en osé-
kerhetsanalys i kravanalysen. I Python-skriptet tillimpades en osékerhetskoefficient
pa de olika aerodynamiska virdena Cpg och e. Vidare begransades den tillatna de-
signrymden av dessa faktorer (modifierade worst case-kurvor) for att garantera en
robust design for flygplanet. Detta garanterade att prestandakraven skulle uppfyllas
daven vid sdmre aerodynamiska villkor an forvantat.

Den slutliga designpunkten for planets modellering i OpenVSP definierades genom
att analysera det tillatna omradet i kravanalysen visuellt och numeriskt. For kon-
ceptdesignen stravar man efter att maximera vingbelastningen W/S och &ven mini-
mera dragkraftskoefficienten 7'/W. Darmed begrénsas designpunkten av den verti-
kala landningsstrackan (med inbyggd sékerhetsmarginal) och de 6vriga prestanda-
kurvorna. Genom att anvinda denna metod, minimeras motorns kriavda rastyrka,
flygplanets vikt och utan att forlora manoverbarhet av flygplanet for flyguppdraget.

Valet av flygplanets motor baserades pa resultatet av kravanalysen. Det absoluta
dragkraftsmomentet (Tgns) berdknades utifran dragkraftkoefficienten (7°/W) fran
designpunkten, genom att multiplicera koefficienten med flygplanets startvikt (W)
och tyngdaccelerationen (g). Mélet med motorvalet var att forsoka finna en turbofan-
motor med lagt sidostrom (low-bypass turbofan), tillimpad f6r 6verljudshastigheter.
Vidare maste motorns maximala dragkraft med EBK (efterbrédnnare) vara storre an
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det berdknade minikravet. Darmed anvéndes digitala datablad fér att hitta en motor
med de efterstravade egenskaperna. Motorns vikt och uppskattade bransleforbruk-
ning (SFC) integrerades dérefter i viktsummeringen.

4.2.3 Kanslighetsanalys av startvikt

For att testa flygplanets sékerhet inom utvecklingsprocessen utfordes en kénslighets-
analys med hjalp av ett spindeldiagram enligt kapitel 3.2.8. Ett Python-skript ska-
pades for att testa osikerheten hos tomviktsfraktionen W, /Wy, Nollmotstéandet Cpg
och specifik bransleféorbrukning SF'C', genom att paverka variablernas virden med
en storning fran ett intervall av +5% till £20% (Python-skriptet ar bifogat i C). Vi-
dare berédknades den procentuella viktforandringen som resulterade fran stérningen
av respektive variabel. Den resulterande startvikten plottades i ett spindeldiagram
for att identifiera projektets kansligaste parametrar.

4.2.4 Tyngdpunktsvandring

For tyngdpunktsvandringen berdknades tyngdpunkten analytiskt enligt ekvation
(3.10) fran avsnitt 3.2.3 for tre flygfall: max startvikt (vid start), halvt uppdrag
(vid viktfallning) och landningsvikt (vid landning).

Koordinaterna analyserades med jamforelse med neutrala punktens position i ko-
ordinatsystemet (Xyp, definieras utifrin CAD modellen i OpenVSP). Genom att
tillampa ekvation (3.11) berdknades den statiska marginalen (SM) for respektive
flygfall. Detta verifierade tyngdpunktsvandringen och sékerstéllde att den statiska
marginalen lag inom de tillitna aerodynamiska granserna for den valda graden av
stabilitet.

Eftersom bréansletankar och vapenrum inte modellerades i OpenVSP-geometrin be-
riknades tyngdpunkten for de olika flygfallen via en mass-subtraktionsmetod. Det
utfordes geometriska uppskattningar av positionen av bransletankarna och vapen-
rummet. Vapenlastens position uppskattades till Xi,pen = 8,20 m, vilket placerades
nara flygplanets tyngdpunkt vid startvikt for att minimera momentférdndringar vid
fallning. Bransletankarnas position uppskattades till X} 506 = 8,50 m, en placering
i flygkroppens mittsektion och vingrotter. Tyngdpunkten for respektive flygfall be-
riknades via subtraktion av respektive momentbidrag av vikterna fran flygplanets
initiala startmoment, enligt ekvation (4.1).

Wy - XCG,O - Z?zl(mi : l’z)
Wy — Z?:l m; ’

Xcany = (4.1)

dér m; ar massan for den bortfallna komponenten i (t.ex. bransle eller vapen). x;
ar den antagna x-koordinaten for komponentens tyngdpunkt och Wy — >~ m; utgor
flygplanets nya totalmassa efter viktminskningen.

25



4. Metod

4.2.5 Geometrisk modellering i OpenVSP

Den geometriska modellen av flygplanet utvecklades i OpenVSP, ett parametriskt
CAD-verktyg anpassat for konceptuell flygplansdesign. Enligt Raymer ar konceptuell
design en iterativ process dar krav, dimensionering och analys kontinuerligt paver-
kar varandra [1]. OpenVSP anvéndes darfor som ett verktyg for att snabbt kunna
omsétta dimensioneringsresultaten till en tredimensionell modell och dérefter juste-
ra geometrin utifran sarskilda krav pa aerodynamisk prestanda och radarsignatur.

Modellen, som presenteras i figur 4.2, byggdes upp av ett antal huvudkomponenter:
flygkropp, huvudvinge, V-tail, luftintag och utblas. Dessa delar valdes eftersom de
tillsammans definierar flygplanets yttre form och darmed paverkar bade aerodyna-
misk prestanda och radarmaélyta. Enligt Knott [2] har geometrisk utformning stor
betydelse for ett objekts radarsignatur, eftersom formen styr hur elektromagnetiska
vagor reflekteras och sprids fran ytan.

Figur 4.2: Oversikt av den slutliga OpenVSP-modellen. Figuren visar flygplanets
integrerade flygkropp, huvudvinge, V-tail, luftintag och bakre utblas.

De forsta parametrarna som sattes i modellen baserades pa den konceptuella dimen-
sioneringen. Detta omfattade framst flygplanets totallingd, vingarea, vingspann,
svepvinkel samt vingens rot- och spetskorda. Dessa storheter ar centrala i tidig flyg-
plansdimensionering eftersom de kopplar flygplanets geometri till vingbelastning,
lyftforméaga och 6vergripande prestanda [1].
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OpenVSP anvindes darmed for att koppla den konceptuella dimensioneringen till
en tredimensionell basgeometri. Den detaljerade utformningen av planform, vinge,
kropp, V-tail, luftintag och motorintegration behandlas i efterféljande avsnitt, me-
dan de slutliga huvudmatten redovisas i avsnitt 5.2. De praktiska begransningar som
uppstod vid manuell komponentanpassning och STL-export behandlas mer noggrant
i avsnitt 4.6.1.

4.2.6 Planform och huvudlayout

Flygplanets huvudlayout utformades som en kompakt konfiguration med starkt
svept vinge, integrerad flygkropp och V-tail. Valet av denna layout gjordes for att
kombinera flera konkurrerande krav: god flygprestanda, tillrdacklig intern volym, lag
radarmalyta och mojlighet till flygning i hoga hastigheter. I ett tidigt konceptskede
kan flygplanets form déarfor inte optimeras enbart utifran aerodynamik, utan maste
utformas som en kompromiss mellan prestanda, intern volym och signaturpaverkan
[1].

Huvudvingen gavs en stor svepvinkel vid framkanten for att anpassa geometrin
till hogre flyghastigheter. Svepta vingar ar lampliga vid hoga hastigheter eftersom
svepvinkeln reducerar den hastighetskomponent som verkar vinkelratt mot vingens
framkant och diarmed péaverkar kompressibilitetseffekter och vagmotstand [1]. Den
starkt svepta vingen gav samtidigt en kompakt planform med tillrdcklig vingarea
inom flygplanets ¢vergripande dimensionskrav.

Planformen paverkades dven av principer for reducerad radarmalyta. En central
utgangspunkt var kantlinjering, déar flygplanets tydliga kanter orienteras i ett be-
gransat antal riktningar. Syftet med detta éar att styra reflekterad radarenergi bort
fran radarkéllan och ddarmed minska sannolikheten for stark aterreflektion mot en
monostatisk radar. Geometrisk formgivning, eller shaping, beskrivs av Knott [2]
som en av de grundliggande metoderna for att paverka ett objekts radarsignatur.
En illustration av hur detta tillimpades pa modellen kan ses i figur 4.3.
Planformen utvecklades iterativt under arbetet. En tidig version hade en mer delta-
vingeliknande geometri med néstan rak bakkant, men denna justerades senare for
att battre folja principen om kantlinjering. I den slutliga modellen gavs darfor bak-
kanten en bakatsvept lutning och vingspetsen anpassades for att béttre folja samma
huvudsakliga riktningar som ovriga kanter.

Flygkroppen integrerades med vingen for att skapa en mer sammanhéangande yttre
form. Detta var viktigt eftersom separata utskjutande komponenter, skarpa Gver-
gangar och tydliga horn kan ge upphov till lokala radarreflektioner [2][20]. Samtidigt
behovde kroppen ge tillracklig intern volym for cockpit, brénsle, motor och intern
last. Den slutliga layouten blev dérfor en kompromiss mellan kompakt yttre form,
intern volym och reducerad radarmalyta.

Planformen bestdmdes ddrmed genom en kombination av konceptuell dimensione-
ring och iterativ geometrisk justering i OpenVSP. De dimensionerande huvudmatten
gav en forsta uppskattning av flygplanets storlek och vingarea, medan planformen
darefter justerades for att forbattra kantlinjering, minska tydliga reflektionskallor
och samtidigt behalla en rimlig aerodynamisk utformning.
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Figur 4.3: Toppvy av den slutliga planformen med héansyn till kantlinjering och ett
begransat antal huvudsakliga kantriktningar.

4.2.7 Vingar, kropp och V-tail

Vingens geometri bestdmdes utifran den dimensionerade vingarean och den valda
vingbelastningen. Vingbelastningen /S kopplar flygplanets vikt till den vingarea
som kravs for att generera tillrdcklig lyftkraft och &r dérfér en central parameter
i konceptuell flygplansdimensionering [1]. Utifran detta modellerades huvudvingen
som en kompakt, starkt svept vinge med avsmalnande korda mot vingspetsen. Hu-
vudvingen delades upp i flera sektioner for att battre kunna kontrollera planform,
bakkant och vingspetsens geometri i OpenVSP. Den inre vingsektionen utgjorde den
storsta delen av vingen, medan en kortare yttre spetssektion anvéindes for att ju-
stera vingspetsens riktning och bakkant. Denna uppdelning gjorde det mojligt att
forbéattra kantlinjeringen utan att behéva dndra hela vingens grundform.

Eftersom vingkomponenten i OpenVSP definieras fran flygplanets centrumlinje skil-
jer sig programmets rapporterade referensarea fran den exponerade vingyta som
syns utanfor flygkroppen. I detta arbete anvinds darfor de exponerade matten vid
beskrivning av den fysiska geometrin, medan OpenVSP:s referensvirden anvands
separat vid aerodynamiska analyser dar dessa virden kravs.

Vingen modellerades med en tunn NACA 64-serieprofil. Den laga relativa tjockleken
valdes for att skapa en tunn vinggeometri anpassad for hoga hastigheter. Tunnare
vingar kan vara fordelaktiga vid hogfartsflygning eftersom vingens tjocklek paverkar
kompressibilitetseffekter och vagmotstand [1]. Samtidigt innebédr en tunn vinge en
kompromiss, eftersom den minskar den interna volymen for struktur, bréansle och
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eventuella system.

Vingens sidoférhallande behandlades som lagt till medelhogt, vilket ar rimligt for
en kompakt hogfartskonfiguration. Ett hogre sidoférhéllande kan minska det indu-
cerade motstandet, men leder samtidigt till storre spannvidd och en mer utstrackt
geometri [1]. T detta koncept prioriterades darfor en relativt kompakt vingform som
béttre samspelar med kraven pa hog fart, intern volym och reducerad radarmalyta.

Flygkroppen modellerades som en relativt platt och bred huvudkropp med inte-
grerad cockpit. Kroppen byggdes upp med flera tvarsnitt i OpenVSP, dér bredd och
hojd varierades lings lingdaxeln for att skapa en spetsig nos, en bredare mittsektion
och en smalare bakre del. Syftet var att skapa en sammanhangande 6vergang mellan
kropp och vinge, snarare an en tydligt separat cylindrisk flygkropp.

Stjartkonfigurationen utformades som en V-tail i stéllet for en konventionell 16s-
ning med separat horisontalstabilisator och vertikalstabilisator. Detta val gjordes
for att minska antalet separata stabiliserande ytor och for att battre kunna an-
passa stjartens kanter till flygplanets 6vriga kantlinjering. Farre separata ytor och
farre tydliga kantkombinationer kan vara fordelaktigt ur radarsignaturperspektiv,
eftersom antalet potentiella reflektionskéllor begrénsas [2]. Samtidigt innebér en
V-tail en aerodynamisk och stabilitetsméssig kompromiss, eftersom samma ytor be-
hover bidra till bade léngd- och sidstabilitet.

V-tailen modellerades som tva lutande stabiliserande ytor placerade i den bakre
delen av flygplanet. Geometrin justerades iterativt for att forbattra kantlinjeringen
mot huvudvingens fram- och bakkant i toppvy. Eftersom V-tailen ar lutad fran ho-
risontalplanet skiljer sig den lokala svepvinkeln i OpenVSP fran den svepvinkel som
syns i toppvy. Darfor justerades geometrin utifran den projicerade formen i toppvy
for att battre folja huvudvingens kantlinjering. Vingkonfigurationen visas i figur 4.4
och de slutliga matten redovisas i avsnitt 5.2.3.
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Figur 4.4: Toppvy av V-tail och huvudvinge.

En konventionell stjartkonfiguration valdes bort eftersom separata horisontella och
vertikala stjartytor hade okat antalet dominerande kant- och ytriktningar. En helt
stjartlos konfiguration hade kunnat vara fordelaktig ur radarsignatursynpunkt, men
bedémdes kréava mer avancerad stabilitets- och styranalys an vad som rymdes inom
arbetets konceptuella niva. Darfor valdes en V-tail som kompromiss mellan geomet-
risk enkelhet, stabilitet och reducerat antal separata ytor.

Kontrollytor modellerades forenklat pa bade huvudvinge och V-tail. P4 huvudving-
en placerades styrande ytor langs delar av framkant och bakkant, medan V-tailen
forsags med storre roderytor. Dessa inkluderades for att representera mojliga styr-
och stabilitetsfunktioner i den konceptuella modellen. Nagon fullstindig stabilitets-
eller roderdimensionering genomfordes dock inte i detta skede.

Vinge, flygkropp och V-tail utformades ddrmed som en integrerad helhet dér geome-
trin styrdes av bade dimensioneringsresultat och smygprinciper. Vingen gav den nod-
vindiga barande ytan, flygkroppen tillhandaholl intern volym och V-tailen gav en
forenklad stabiliserande 16sning med farre separata ytor an en konventionell stjért-
konfiguration. Den slutliga geometrin blev darmed en kompromiss mellan lyftforma-
ga, hogfartsprestanda, intern volym, stabilitet och reducerad radarmalyta.
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4.2.8 Luftintag och motorintegration

Luftintag och motorintegration behandlades som en viktig del av den geometriska
utformningen, eftersom bade intag och utblas paverkar flygplanets aerodynamiska
prestanda och signatur. Luftintagen placerades pa flygplanets undersida, lateralt
nara overgangen mellan flygkropp och vinge. Placeringen valdes for att ge ett ro-
bust inflode till motorn dven vid hogre anfallsvinklar, da undersidan av flygplanet
fortfarande kan ha god tillgang till inkommande luftflode. Samtidigt innebér pla-
ceringen en kompromiss ur radarsignaturperspektiv, eftersom undersidan kan vara
exponerad mot markbaserade radarsystem.

Luftintagens yttre geometri anpassades till flygplanets ovriga kantlinjering. Inta-
gens framkanter och sidokanter orienterades dérfor med hansyn till huvudvingens
svepvinkel, sa att de féljde samma huvudsakliga riktningar som 6vriga storre kanter.
Detta gjordes for att undvika att luftintagen introducerade nya tydliga kantvinklar
i planformen.

En viktig utgangspunkt vid utformningen var att undvika direkt siktlinje fran in-
taget till motorns framre delar. Om radarvagor kan na kompressor- eller fliktsteg
direkt kan dessa ge upphov till starka reflektioner, eftersom roterande motorkompo-
nenter och interna kanter utgor tydliga elektromagnetiska spridningskallor [2]. For
att minska denna exponering modellerades luftkanalerna som S-formade kanaler,
déar flodet leds fran intagen pa vardera sida av flygkroppen in mot en mer central
motorplacering. Figur 4.5 visar modellens luftintag samt de S-formade luftkanalerna.

Figur 4.5: Vy av luftintagen och de férenklade S-formade luftkanalerna.

S-formade luftkanaler innebér dock en aerodynamisk kompromiss. Tidigare studi-
er av S-duct-intag med gransskiktsinmatning visar att sadana geometrier kan ge
lag tryckatervinning och 6kad flodesdistorsion. Detta beror bland annat pa S-duct-
effekter sasom sekundarstromningar, intag av lagenergiflode fran gransskiktet och
intern separation, vilket kan paverka bade tillgdnglig dragkraft och motorns operer-
barhet negativt [8]. Darfor modellerades S-kanalerna i detta arbete framst som ett
konceptuellt geometriskt skydd mot direkt radarsikt, snarare an som en detaljerat
optimerad luftintagslosning.

Motorutblaset placerades i den bakre delen av flygplanet (se figur 4.6), mellan V-
tail-ytorna. Utblaset modellerades som ett platt, rektanguléart utblas i stéllet for ett
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cirkulart utblas for att battre kunna integreras i den bakre geometrin och for att
minska direkt exponering av motorrelaterade ytor fran vissa betraktningsvinklar.
Platta och geometriskt integrerade utblas forekommer i smyganpassad design ef-
tersom de kan underldtta skdrmning och reducerad synlighet av heta motordelar,
sarskilt ur IR-perspektiv [22][23][28]. I denna studie anvindes darfor utblasets form
och placering som en del av den 6vergripande signaturanpassningen.

Figur 4.6: Bakre vy av det rektangulara utblaset placerat mellan V-tail-ytorna.

Placeringen mellan V-tail-ytorna valdes for att delvis skdarma utblaset fran sidled.
Sett fran sidan ligger utblaset delvis dolt av stjartytorna, och sett underifran skér-
mas det av den bakre flygkroppens geometri. Syftet var att minska direkt exponering
av utblaset och samtidigt halla den bakre geometrin sammanhangande. Detta &r re-
levant eftersom Gppningar och interna ytor kan ge lokala bidrag till radarmalytan
om de exponeras direkt mot radarkéllan [2].

Sammantaget utformades luftintag och utblas som en kompromiss mellan motor-
funktion, aerodynamik och signaturpaverkan. Undersidesplacerade intag valdes for
att ge ett rimligt inflode vid hogre anfallsvinklar, medan S-formade kanaler anvéindes
for att minska direkt sikt mot motorn. Det rektanguldra utblaset och placeringen
mellan V-tail-ytorna valdes for att integrera motorutslappet i den bakre geometrin
och begransa direkt exponering fran vissa riktningar. Dessa l6sningar beddmdes som
rimliga i ett konceptuellt skede, men kraver vidare analys for att kunna optimeras
aerodynamiskt och signaturméssigt.

4.2.9 Export (STL) och vidare analys

Nar basgeometrin var firdig exporterades modellen fran OpenVSP i STL-format.
STL-formatet anvandes eftersom det kunde importeras bade till STAR-CCM+ for
aerodynamisk analys och till det egenutvecklade RCS-verktyget TitanRCS. Innan
vidare analys kontrollerades geometrin med avseende pa Oppningar, skarpa Gver-
gangar och triangulering, eftersom dessa faktorer kan paverka bade natgenerering i
CFD och representationen av kanter i RCS-berékningen.

For anvandning i TitanRCS var trianguleringen av modellen i allménhet av allde-
les for dalig kvalitet for att kunna anvandas direkt. Exempel pa problem var bland
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annat att overgangen mellan kropp och vinge inneholl mycket uppenbart felaktig
geometri som inte fanns i OpenVSP, triangeltédtheten varierade drastiskt 6ver krop-
pen och det fanns en del hal. For att 16sa detta importerades meshen in i Blender,
och en ny mesh kalkerades manuellt 6ver den gamla kroppen. Detta gav full kontroll
6ver meshens finhet och topologi vilket var anvindbart for att se till att TitanRCS
kunde hantera geometrin.

4.3 RCS-beriakning

Ett egenutvecklat program benamnt TitanRCS anvandes for att berdkna flygplanets
radarmalyta utifran en STL-fil. Programmet &r skrivet i C och &r helt och hallet
GPU-accelererat med hjélp av Vulkan. Koden finns tillgénglig pa https://github.
com/u296/titanrcs.

4.3.1 Overgripande berikningsprincip

En metodik som normalt anvinds for 3D-rendering anpassades till att istéllet kunna
berikna radarmalyta och visualisera radarreturen fran flygplanet. Berdkningsprin-
cipen bygger i grunden pa att berdkna fjarrfaltet som uppstar vid radarn efter
bakatspridning med Huygens-Fresnels metod. Detta gors genom att forst rendera
flygplanets alla ytor till en bild, som kommer att representera doméanen fér Fouri-
ertransformen. En planvagsapproximation anvands for att berakna infaltet vid var-
je pixel, enligt E;, = FEoe **. Dérefter tilldelas varje pixel det komplexa virdet
f(x,y,z)dA dar f ar funktionen som beskrevs i ekvation (3.24) och dA ar ytan for
en pixel. Nar denna bild ar fardig skickas den in i en FFT fran biblioteket VKFFT.
Efter FFT:n ar fardig léses intensiteterna vid observatoren ut ur bufferten med en
compute-shader och skickas tillbaka till programmet dar o till sist berdknas genom
tillimpning av ekvation (3.21). Skymning av osedda ytor astadkoms trivialt med
standardtekniken depth-buffer.

Att integrera kantdiffraktion i processen gors genom ytterligare en rendering. Ef-
ter alla ytor renderats som tidigare beskrivits, men innan FFT:n, gors ytterligare
en rendering. Denna gang renderas dock inte trianglar som vanligtvis gors i 3D-
sammanhang, utan istallet linjer av pixlar. De linjerna som renderas dr de skarpa
kanter som tidigare tagits fram av programmet. Dessa pixlar tilldelas ett analogt
bidrag till innan, denna gang beroende av d och dl enligt ekvation (3.25). Nar pix-
elviardet ar berdknat adderas det till virdet som redan finns vid den pixeln sedan
innan. Pa sa sitt utnyttjas samma FFT for att ta hédnsyn till bada bidrag.

4.4 CFD-analys i STAR-CCM+

For att utviardera flygplanets aerodynamiska prestanda och verifiera de koncep-
tuella dimensioneringarna genomférdes numeriska stromningsberdkningar (CFD) i
programvaran Simcenter STAR-CCM+. Det priméra syftet med simuleringarna var
att faststélla flygplanets aerodynamiska glidtal (L/D) vid olika anfallsvinklar, samt
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att visualisera tryckfordelning och stromningsfalt vid bade transsonisk marschfart
(Mach 0,9) och 6verljudsfart (Mach 1,6).

4.4.1 Geometrihantering och nitgenerering (Meshing)

Flygplanets geometri exporterades fran OpenVSP i STL-format. Pa grund av STL-
formatets diskreta natur anviandes STAR-CCM+:s inbyggda Surface Wrapper for
att skapa en sluten, vattentat yta over geometrin, vilket eliminerade eventuella gli-
por fran CAD-exporten.

Berdkningsnétet (meshen) genererades darefter med hjélp av Surface Remesher,
Automatic Surface Repair och en Polyhedral Mesher for volymen. For att siker-
stilla att flodet kring flygplanet upplostes tillrackligt, applicerades en geometrisk
forfiningszon ( Volumetric Control) formad som ett block (16,8m x 10,1m x 4,6 m)
centrerat runt flygkroppen.

Under metodens utveckling forfinades nétet iterativt, och Surface Wrappern:s basstor-
lek sanktes. Vidare applicerades lokala ytforfiningar (Custom Surface Controls) med
en maximal cellstorlek pa 0,015 m kring luftintagen. Detta gjordes for att forhindra
att Surface Wrapper-funktionen slatade over intagens skarpa kanter, vilket séker-
stallde en god geometrisk representation. De slutgiltiga berakningsnaten bestod av
cirka 1,1 miljoner polyhedrala celler.

4.4.2 Fysikalisk modellering och simuleringsmiljo

Simuleringarna definierades som tredimensionella och tidsoberoende. Da flygplanet
opererar i det transsoniska och supersoniska omradet, modellerades luften som en
kompressibel ideal gas for att kunna fanga upp densitetsforandringar och lokala stot-
vagor. Ekvationssystemen lostes med Segregated Flow tillsammans med Segregated
Fluid Temperature for att hantera energiekvationen.

For att primért isolera och studera tryckmotstandet (inklusive inducerat motstand
och vagmotstand), vilka bedémdes vara de dominerande motstandskomponenterna
for geometrin, antogs stromningen vara friktionsfri.

Den yttre berdkningsdoménen definierades som en sfir med radien 75 meter, cen-
trerad runt flygplanet. Randvillkoren for den omgivande miljon sattes enligt ISA-
standarden for 12 km hojd, vilket motsvarar ett statiskt tryck pa 19330 Pa och en
statisk temperatur pa 218 K [29]. Vid denna temperatur uppgar ljudhastigheten till
cirka 296 m /s, vilket innebér att den absoluta inloppshastigheten sattes till 266,4 m/s
for Mach 0,9, samt 473,6 m/s for Mach 1,6.

4.4.3 Randyvillkor och iterativ metodutveckling

En central del av metodiken bestod i att utvirdera hur integrationen av luftintag
och motorutblas paverkade flygplanets aerodynamik. Att i ett tidigt konceptskede
modellera det exakta massflodet inuti motorn ar komplext och medfér hog risk for
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numerisk instabilitet. Darfor definierades en iterativ metodik dér randvillkoren for
intag och utblas successivt utvecklades genom fyra definierade matfall:

1. Miétning 1 (Initial referens): Geometrin importerades som en helt sluten
kropp dér intagen agerade som solida vaggar (Wall). Detta simulerade ett
teoretiskt vérsta-fall med massivt tryckmotstand framfor intagen (maximalt
Spillage Drag).

2. Mitning 2 (Delvis genomstrémning): Luftintagen separerades fran hu-
vudkroppen och definierades som fristromning, vilket tillit luften att passera
in i geometrin med omgivningens hastighet och tryck. Utblaset forblev dock
stéangt (Wall).

3. Mitning 3 (Flow-Through): Bade intag och utblas definierades som Free
Stream. Detta skapade en passiv genomstromning av luft genom flygplanet,
vilket introducerade ett vakuum och sug bakom flygplanet. Denna modell an-
sags vara den mest fysikaliskt korrekta representationen av flygkroppen och
faststalldes som den slutgiltiga metoden for utvardering i Mach 0,9.

4. Matning 4 (Supersonisk Dash): Med samma randvillkor som i Métning 3
héjdes den inkommande stromningshastigheten till Mach 1,6 for att utvéardera
vagmotstandets paverkan vid overljudsflygning.

4.4.4 Utvardering av aerodynamiska krafter

Da CAD-geometrin holls fixerad i rymdens horisontalplan, simulerades olika anfalls-
vinklar («) genom att inloppshastighetens riktningsvektor lutades enligt [cos(«), 0, sin(a)].
Analysen genomfordes primart for tva anfallsvinklar: o = 5,1° och a = 4,0°.

Valet av anfallsvinklar baserades pa flygplanets operativa viktspann erhallet fran
viktfraktionsdimensioneringen (se avsnitt 3.1.6). For att tacka in flygplanets olika
faser under uppdraget valdes o = 5,1° som en representativ vinkel for en tungt las-
tad konfiguration (ndrmare startvikt), medan a = 4,0° valdes for att representera
prestandan vid en lagre vikt, dar glidtalet forvantas vara hogre.

De aerodynamiska krafterna fran programmet (Lopp och Dopp) méttes i det ab-
soluta koordinatsystemet och transformerades déarefter till det vindrelaterade koor-
dinatsystemet for att fa fram sann lyftkraft (Lift) och luftmotstand (Drag) enligt
foljande trigonometriska samband:

Llft = LCFD . COS(a) — DC’FD . sin(a) (42)

Drag = Depp - cos(a) + Lepp - sin(a) (4.3)

Dessa krafter loggades kontinuerligt under simuleringarna. Konvergens ansags upp-
nidd nér losningsresidualerna stabiliserats (under 1072 fér Mach 0,9 och under 1072
for Mach 1,6) och krafterna uppvisade ett stabilt beteende. De slutgiltiga resultaten
baserades pa ett glidande medelvirde av de sista 30 iterationerna for att filtrera ut
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eventuellt numeriskt brus (For en detaljerad sammanstallning av nétstorlek, cellan-
tal och exakta simuleringsparametrar, se CFD i Simcenter STAR-CCM+ i Appendix
D). Slutligen var ett centralt méal med utvirderingen att jamfora det framrdknade
glidtalet med det teoretiska referensvirdet L /D = 8,63, vilket hade antagits under
viktfraktionsdimensioneringen.

4.5 Identifiering av kansliga geometriomraden

Efter att basgeometrin tagits fram genomfordes en initial RCS-analys for att iden-
tifiera vilka delar av flygplanet som gav upphov till forhéjda radarmalytor i de
studerade vinklarna. Analysen visade att flera lokala bidrag uppstod kring luftintag
samt kring V-tail och bakre/undre delar av geometrin.

Luftintagen beddmdes vara sérskilt komplexa att modifiera pa ett trovardigt satt
inom ramen for arbetet, eftersom realistisk modellering skulle kriva en detaljerad
utformning av interna kanaler, geometriupplosning och nétgenerering. Det fortsat-
ta iterationsarbetet avgransades darfor till yttre geometriska forandringar av V-tail
samt bakre och undre geometri. Dessa omraden bedémdes vara mer lampliga och
relevanta att modifieras for bade radarmalyta och aerodynamisk prestanda.

4.6 Osakerhet och metodbegransningar

Arbetet genomfordes pa konceptuell designniva, vilket innebér att flera forenkling-
ar och antaganden krivdes for att mojliggéra en iterativ analys inom projektets
tidsram och berdkningskapacitet. Resultaten bor dérfor tolkas som trendanalyser
och jamforande designunderlag snarare dn exakta konstruktioner av ett fardigt flyg-
systems prestanda eller radarsignatur.

Dimensioneringen av flygplanet bygger till stor del pa empiriska metoder och histo-
riska samband hiémtade fran etablerad litteratur, framforallt Raymers konceptuella
designmetodik [1]. Dessa modeller ar utvecklade for tidiga designskeden och bygger
pa generaliserade antaganden kring bland annat tomviktsfraktioner, aerodynamisk
effektivitet och bransleférbrukning. Aven om metoderna ér viletablerade innebér de
att osdkerheter introduceras redan i de initiala vikt- och prestandaberdkningarna.
Sarskilt for smygflygplan kan historiska samband vara svara att tillimpa direkt, da
intern vapenlast, geometriska kompromisser och signaturanpassningar ofta paverkar
bade strukturmassa och aerodynamiska egenskaper pa sitt som avviker fran kon-
ventionella flygplanskonfigurationer.

Constraint-analysen bygger vidare pa forenklade prestandamodeller dér flera ae-
rodynamiska parametrar antagits konstanta over stora delar av flygomradet. Para-
metrar sasom Oswalds effektivitetstal, nolllyftmotstand och maximal lyftkoefficient
varierar i verkligheten med exempelvis anfallsvinkel, machtal och Reynolds-tal. I
detta arbete anvindes representativa medelvarden for att mojliggéra en 6vergripan-
de dimensionering av designrymden. Den valda designpunkten bor darfor ses som
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en konceptuell uppskattning snarare an ett exakt optimum.

Aven den aerodynamiska analysen innehaller begrinsningar kopplade till modell-
forenklingar och antal simuleringsfall. CFD-analyserna genomfordes endast for ett
begransat antal flygtillstand och vinklar, vilket innebér att resultaten fran dessa ger
mycket begransad information om hur flygplansgeometrin fungerar aerodynamiskt.
Vidare anvandes huvudsakligen stationdra simuleringar, vilket innebér att transi-
ent aerodynamik, separationseffekter och instabiliteter vid hogre anfallsvinklar inte
fangas fullt ut. Mesh-upplosningen utgjorde dessutom en kompromiss mellan be-
rikningstid och geometrisk detaljniva, vilket sérskilt paverkar noggrannheten kring
skarpa kanter, luftintag och komplexa Gvergangsytor.

Den framtagna geometrin modellerades huvudsakligen i OpenVSP, vilket &r val an-
passat for konceptuell flygplansdesign men samtidigt innebar vissa begréansningar
i geometrisk detaljrikedom. Framforallt forenklades flera interna och lokala geo-
metrier, exempelvis luftintag, motorintegration och Gvergangar mellan kropp och
vingstruktur. Dessa omraden har i praktiken stor paverkan pa bade aerodynamik
och radarsignatur, men skulle krava betydligt mer avancerad modellering och opti-
mering for att analyseras med hog noggrannhet.

Osékerheterna ar sérskilt betydande inom RCS-analysen. Den utvecklade berak-
ningsmodellen baserades pa fysikalisk optik och teorier for kantdiffraktion, vilket
ar etablerade metoder for hogfrekvent elektromagnetisk spridning. Modellen bygger
dock pa flera idealiseringar. Bland annat antogs huvudsakligen perfekt ledande ytor,
medan verkliga flygplan bestar av komplexa materialkombinationer och radarabsor-
berande material vars elektromagnetiska egenskaper varierar med frekvens och in-
fallsvinkel. Effekter sasom multipla reflektioner, ytstrommar i komplexa halrum och
detaljerade vaginteraktioner modellerades endast approximativt eller forsummades

helt.

Vidare begrdansades RCS-analysen till monostatisk radar och ett begrdnsat antal
observationsvinklar och frekvenser. Resultaten representerar darfor inte flygplanets
fullsténdiga signaturbild utan snarare relativa forandringar mellan olika geometrier
inom det analyserade scenariot. Sérskilt bakre och undre aspekter identifierades som
kansliga omraden for okad radarspridning, men den exakta nivan pa den absoluta
radarmalytan kommer med betydande osdkerheter. STL-upplosningen hos de expor-
terade geometrierna paverkade dessutom representationen av skarpa kanter och sméa
geometriska detaljer, vilket kan ge numeriska variationer i berdknad RCS.

En ytterligare begréansning ar att arbetet huvudsakligen fokuserade pa extern geome-
tri och radarupptéackbarhet i det frontala planet. Andra signaturdiscipliner, sasom
infrarod signatur, akustisk signatur och visuell upptéckbarhet, behandlades inte.
Inte heller analyserades strukturell hallfasthet, aeroelasticitet eller detaljerad flyg-
kontroll. Dessa omraden kan i praktiken paverka den slutliga geometrin och darmed
aven bade aerodynamiska och elektromagnetiska egenskaper.
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Trots dessa begréansningar bedéms metoden vara tillrdackligt robust for att identi-
fiera overgripande samband mellan geometriska designval, aerodynamisk prestanda
och radarsignatur i ett tidigt konceptskede. Kombinationen av konceptuell dimen-
sionering, CFD-analys och egenutvecklad RCS-berdkning mojliggjorde en multidi-
sciplindr analys dér relativa designtrender och kritiska geometriska omraden kunde
identifieras pa ett systematiskt sétt.

4.6.1 Geometriska begriansningar i OpenVSP-arbetsflodet

Under modelleringen uppstod praktiska begransningar kopplade till hur geometrin
byggdes upp i OpenVSP. Flygkropp, huvudvinge, V-tail, luftintag och utblas mo-
dellerades som separata komponenter, vilket innebar att deras lagen och tvérsnitt
behovde anpassas manuellt i forhallande till varandra. En mindre &ndring i en kom-
ponent kunde darfor kriva foljdjusteringar i flera andra delar av modellen. Exem-
pelvis kunde en dndring av flygkroppens hojd paverka luftintagens placering, vilket
i sin tur paverkade Gvergangen mot huvudvingen.

Ytterligare en begrinsning var att vissa specifika tvarsnittsformer behovde skapas
genom manuell justering av kontrollpunkter. Detta gav stor frihet i formgivningen,
men gjorde ocksa att framtagningen av mjuka 6vergangar mellan flygkropp, luftin-
tag, vinge och bakre geometri blev tidskrédvande. Arbetet med basgeometrin genom-
fordes darfor iterativt, dar komponenternas form och position successivt justerades
for att uppna en rimlig kompromiss mellan yttre form, intern volym, kantlinjering
och exportbar geometri.

Vid export till STL uppstod dven behov av geometrikontroll och korrigering, ef-
tersom sma 6ppningar och lokala geometrifel kunde paverka efterféljande CFD- och
RCS-analys. Den slutliga OpenVSP-modellen bor darfor betraktas som en koncep-
tuell basgeometri snarare an en fardig detaljkonstruktionsmodell. Geometrin be-
domdes vara tillracklig for de analyser som genomfoérdes i detta arbete, men flera
detaljer, sarskilt kring luftintag, interna luftkanaler och 6vergangar mellan kompo-
nenter, skulle behova vidareutvecklas i en mer detaljerad konstruktionsfas. Detta
innebar att resultaten fran CFD- och RCS-analysen frémst bor tolkas som indika-
tioner pa overgripande aerodynamiska och signaturmassiga trender, snarare &n som
slutgiltiga prestandavarden for en fardig konstruktion.
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Detta kapitel redovisar resultaten fran den konceptuella dimensioneringen, geometri-
val, de aerodynamiska analyserna och RCS-berdkningarna.

5.1 Dimensioneringsresultat

Startvikten konvergerade vid 11075,7kg och branslefraktionen (Wy,e/Wy) forblev
cirka 26,5 %, berdknat med viktfraktionsmetoden. Berdkningen baserades pa det
definierade reseuppdragets villkor och en sammanstéallning av flygplanets viktfordel-
ning presenteras i tabell 5.1.

Tabell 5.1: Sammanstallning av konvergerade vikter for konceptdesignen.

Viktkomponent Massa (kg) | Andel av W,
Startvikt (o) 11075,7 100 %
Tomvikt (W,) 6614,6 59,7 %
Brénslevikt (W) 2931,1 26,5 %
Fast nyttolast (Wayioad + Werew) 1530 13,8%

Vidare anvandes flygplanets faststallda startvikt W, och prestandakrav for att utvar-
dera designpunkten av flygplanet genom en kravanalys. Designpunkten vilket valdes
utifran att minimera flygplanets storlek och motorbehov, gav en optimal vingbe-
lastning W/S p& 336 kg/m? och en dragkraftskoefficient 7'/W vid havsniva pa 0,80,
enligt figur 5.1.

Utifran dessa vérden berdknades vingarean S och de olika dragkraftbehoven, se
tabell 5.2. For att uppfylla det berdknade dragkraftbehovet (Ts s = 93,4 kN) valdes
motorn General Electric F414, vilket leverar en maximal dragkraft pa ca 98 kN med
efterbrannkammare [30].
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L6 Robust Villkorsanalys Diagram
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Figur 5.1: Robust Constraint Diagram for design konceptet.

Tabell 5.2: Dimensionerande designparametrar och motorval.

Parameter Varde
Designpunkt: Vingbelastning (W/.5) 336 kg/m?
Designpunkt: Dragkraftskoefficient (7'/1) 0,80
Berédknad vingarea (.5) 33,1m?

Krévd dragkraft (SLS) 87,0kN

Vald motor 1 x GE F414 (98kN)

5.1.1 Kanslighetsanalys av startvikt

For att visualisera och analysera osdkerheten hos startvikten konstruerades ett spin-
deldiagram, se figur 5.2. I diagrammet redovisas hur kénsligheten av olika paramet-
rar paverkar startvikten av flygplanet (givet inom ett intervall av £5 % till 20 %).
Diagrammet visar att tomviktsfraktionen W, /Wy har brantast lutning av de olika
parametrarna. Detta visar att tomviktsfraktionen ar projektets kénsligaster para-
meter och den numeriska analysen redovisade att en minskning av fraktionen med
1% resulterar i en 6kning av den totala startvikten med 0,56 %. Till skillnad fran
tomviktsfraktionen visade specifika bransle forbrukningen (SFC) ett mer linjart sam-
band med startvikten. Glidtalet (L/D) visar ett linjart inverterat samband vilket
innebar att forbattrad aerodynamik resulterar i minskad bransleférbrukning och lag-
re startvikt.

Utifran kanslighetsanalysen berdknades tillvixtfaktorn G F relaterat till nyttovikten,
enligt ekvation (3.19). Faktorn berdknades till ett varde av 2,16 kg, vilket innebar
att for varje adderat kilogram av nyttolast eller utrustning okar startvikten Wy med
2,16 kg for att kunna upprétthalla oférandrad prestanda over referensuppdraget.
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Kanslighetsanalys
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Figur 5.2: Spindeldiagram som illustrerar startviktens kénslighet gentemot forand-
ringar i aerodynamik, bransleforbrukning och tomvikt.

5.1.2 Tyngdpunktsvandring och Stabilitet

Neutrala punkten (Xyp) framtogs via en Alpha-sweep i VSPAERO och lokalise-
rades till 9,31 m fran flygplanets nos. Analysen utfordes i tre olika flygfall vilket
definierades i metoden (kapitel 3.2.3). Resultaten presenteras i tabell 5.3. Statisk
marginal uttrycks i procent av den aerodynamiska kordan (¢ = 4,67 m).

Resultaten fran stabilitetsanalysen redovisar en positiv statisk marginal inom inter-
vallet +23,6 % till +26,1 %. Detta indikerar att den nuvarande koncept designen
har hog naturlig langdstabilitet. For ett modernt stridsflygplan soks maximal mano-
verbarhet och lagt trim-motstand. Déaremot ar det dock onskvért att stridsflygplan
att implementera relazed static stability (negativt SM).

Tabell 5.3: Sammanstéllning av tyngdpunktens position och statisk marginal under
tre dimensionerande flygfall.

Uppdragsfas / Flygfall | Vikt (W, kg) | X¢e (m) | Statisk marginal (SM)
1. Start 11076 8,205 +23,6 %
2. Halvt uppdrag 8570 8,155 +24.7%
3. Landning 7105 8,084 4+26,2%
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5.2 Basgeometri

Den slutliga basgeometrin utgjorde den geometri som anvindes som utgangspunkt
for vidare CFD- och RCS-analys. Geometrin bestod av en integrerad flygkropp med
starkt svept huvudvinge, tva lateralt placerade luftintag pa undersidan, S-formade
luftkanaler, rektangulart utblas samt V-tail. I detta avsnitt sammanstélls de vikti-
gaste geometriska parametrarna for den slutliga OpenVSP-modellen. Basgeometrin
motsvarar darmed pa konceptuell niva de o6vergripande geometriska mélen om en
kompakt smyganpassad planform, intern volym for motor- och lastintegration samt
en stjartkonfiguration med farre separata stabiliserande ytor &n en konventionell
16sning.

5.2.1 Overgripande geometri och huvudmatt

Flygplanets overgripande geometri utformades som en kompakt och starkt svept
konfiguration med integrerad flygkropp och V-tail (se figur 5.3). Huvudmaétten for
den slutliga basgeometrin redovisas i tabell 5.4 och en mattritning av planet pre-
senteras i figur 5.4. Dessa matt beskriver den geometri som anvindes som bas for
vidare analys och representerar darfor inte en fullt detaljoptimerad konstruktion.

. L

Figur 5.3: Oversikt av den slutliga OpenVSP-modellen i perspektivvy, toppvy,
frontvy och sidovy. Figuren visar huvudkomponenterna: flygkropp, huvudvinge, V-
tail, luftintag och utblas.
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Tabell 5.4: Overgripande huvudmaétt for den slutliga basgeometrin.

Parameter Viarde
Totallangd 16,83 m
Totalt vingspann 10,88 m
Exponerat vingspann 8,40 m
Exponerad vingarea 33,11 m?
Svepvinkel vid framkant, huvudvinge 45°
Projicerad svepvinkel vid framkant, V-tail 45°
Lokal svepvinkel vid framkant, V-tail i OpenVSP 39,8°
V-tail-lutning fran horisontalplanet 33,7°
Referensarea motorintag, Aengine,in 0,49 m?
Referensarea motorutblds, Aepgine out 0,62m?

N
10.879 m

16.827 m ‘
‘

2.461m
6412m
9.619 m
10879 m

21m

6.788 m

Figur 5.4: Mattritning av den slutliga basgeometrin med sidovy, frontvy och topp-
vy. Figuren visar flygplanets 6vergripande langd, vingspann samt utvalda huvudmatt
for vinge och V-tail.

Eftersom V-tailen ar lutad fran horisontalplanet skiljer sig den lokala svepvinkeln
i OpenVSP fran den svepvinkel som syns i toppvy. V-tailens lokala svepvinkel vid
framkant sattes darfor till 39,8° for att den projicerade framkanten i toppvy skulle
folja huvudvingens svepvinkel vid framkant p& 45°. Aven rot- och spetskorda juste-
rades for att den projicerade bakkanten skulle f6lja huvudvingens bakkantsriktning,
utan att V-tailens totala planformsarea okade.
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5.2.2 Huvudvinge

Huvudvingen modellerades som en starkt svept och tunn vinggeometri. Eftersom
vingkomponenten i OpenVSP definieras fran flygplanets centrumlinje inkluderar den
aven en inre del som overlappar flygkroppen, vilket framgéar av figur 5.5. Denna
del paverkar OpenVSP:s interna referensarea, men motsvarar inte den exponerade
vingyta som syns utanfor flygkroppen. Vid beskrivning av den fysiska geometrin
anviands darfor de exponerade matten, medan referensareor fran OpenVSP anvands
separat i de aerodynamiska analyser dar dessa kravs. Matten for huvudvingen pre-
senteras i tabell 5.5.

Figur 5.5: [sometrisk vy av huvudvingen i OpenVSP. Figuren visar bade den full-
stdndiga vingkomponenten som definieras fran flygplanets centrumlinje och den ex-
ponerade vingyta som ligger utanfor flygkroppen.

Tabell 5.5: Huvudmatt for huvudvingen i den slutliga OpenVSP-modellen.

Parameter Virde
Totalt vingspann 10,88 m
Exponerat vingspann 8,40 m
Exponerad vingarea 33,11 m?
MAC, exponerad vinge 4,67m
Sidoférhallande, exponerad vinge 2,13
Svepvinkel vid framkant (Apg) 45°
Bakkantsspetsvinkel —45°
Bakkantsvinkel —18,9°
Rotkorda, inre vingsektion 6,80 m
Spetskorda, inre vingsektion 2,10 m
Sektionsspann, inre vingsektion 3,50m
Rotkorda, yttre spetssektion 2,10m
Spetskorda, yttre spetssektion 0,70 m
Sektionsspann, yttre spetssektion 0,70 m
Profil vid rot NACA 64-006
Profil i yttre sektioner NACA 64-004

Vingen modellerades med en NACA 64-serieprofil, dér rotprofilen motsvarade cirka
6 % relativ tjocklek och de yttre sektionerna cirka 4 %. Den tunna vingprofilen valdes
for att anpassa geometrin till hogre flyghastigheter och for att skapa en slank yttre
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form. Den exponerade vingarean uppgar till 33,11 m?, vilket motsvarar den synliga
vingytan utanfor flygkroppen.

5.2.3 V-tail

V-tailen utformades som tva lutande stjartytor placerade i den bakre delen av flyg-
planet. Den modellerades for att folja samma huvudsakliga kantriktningar som hu-
vudvingen i toppvy. Detta gjordes genom att justera bade lokal svepvinkel och kord-
langder. Huvudmatten for V-tailen redovisas i tabell 5.6.

Figur 5.6: Isometrisk vy av V-tailen.
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Tabell 5.6: Huvudmatt for V-tail i den slutliga OpenVSP-modellen.

Parameter Varde
Total planformsarea, bada V-tail-ytorna 12,42 m?
Planformsarea, per V-tail-yta 6,21 m?
Totalt OpenVSP-span 4,39 m
Sektionsspann, per V-tail-yta 2,19m
Medelkorda 2,83 m
MAC 3,01lm
Sidoforhallande 1,55
Rotkorda 4,06 m
Spetskorda 1,60 m
Lokal svepvinkel vid framkant i OpenVSP 39,8°
Projicerad svepvinkel vid framkant i toppvy 45°
Lokal bakkantsvinkel i OpenVSP —15,9°
Projicerad bakkantsvinkel i toppvy —18,9°
Lutning fran horisontalplanet 33,7°
Profil vid rot NACA 64-004
Profil vid spets NACA 64-002

V-tailen modellerades med en NACA 64-serieprofil, dir rotprofilen motsvarade cirka
4% relativ tjocklek och spetsprofilen cirka 2 %. Den tunna profilen valdes for att
halla stjartytorna slanka och for att anpassa dem till flygplanets 6vriga hogfartsin-
riktade geometri.

I den slutliga modellen behélls V-tailens totala planformsarea pa 12,42 m?, sam-
tidigt som rotkorda, spetskorda och lokal svepvinkel justerades. Denna justering
gjordes for att forbattra kantlinjeringen i toppvy utan att tka den totala stjartytan.
Den projicerade framkanten foljer ddrmed huvudvingens svepvinkel vid framkant pa
45°, medan den projicerade bakkanten foljer huvudvingens bakkantsvinkel pa cirka
—18,9°.

5.2.4 Luftintag, utblas och kontrollytor

Luftintag och utblas dimensionerades utifran motorrelaterade referensareor. Luftin-
tagen placerades lateralt pa undersidan av flygplanet och kopplades till S-formade
luftkanaler, medan utblaset placerades i den bakre delen av flygplanet mellan V-
tail-ytorna. De anvédnda referensareorna redovisas i tabell 5.7.

Figur 5.7: Vy av luftintagen och forenklade luftkanaler.
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Tabell 5.7: Referensareor for motorintag och utblas.

Parameter Varde
Referensarea motorintag, Aengine in 0,49 m?
Referensarea motorutblas, Aengineout | 0,62 m?

Kontrollytorna modellerades forenklat i OpenVSP och presenteras i tabell 5.8. Pa
huvudvingen placerades bakre kontrollytor samt en framkantskontrollyta, medan
V-tailen forsags med ett kombinerat hojd- och sidroder. Placeringen i spanled defi-
nierades med OpenVSP:s dimensionslosa koordinat U, dér U = 0 och U = 1 motsva-
rar borjan respektive slutet av den aktuella ving- eller stjartytan. Déarfor redovisas
kontrollytornas spanvisa placering med Start U och End U, medan den kordvisa
utstrackningen anges med lingden L i meter.

Tabell 5.8: Modellerade kontrollytor i OpenVSP.

Kontrollyta Start U [-] | End U [-] | Kordvis ldngd, L
Bakre huvudvingeroder, inre 0,10 0,54 0,90 m
Bakre huvudvingeroder, yttre 0,54 0,60 0,50m
Framkantskontrollyta, huvudvinge 0,42 0,80 0,40 m
Roder pa V-tail 0,35 0,68 0,75 m

Kontrollytornas storlek valdes utifran konceptuella riktvarden. Raymer anger typis-
ka riktvarden for kontrollytor i tidig flygplansdesign, dér elevator- och rudder-kordor
ofta ligger omkring C./C ~ 0,3 respektive C,./C ~ 0,3 [1]. I detta arbete anvén-
des dessa riktviarden endast som geometriska uppskattningar, och nagon fullstiandig
stabilitets- eller roderdimensionering genomfordes inte.

5.2.5 Tvarsnittsarea och Sears—Haack-jamforelse

For att undersoka hur flygplanets lingsgaende volymfoérdelning forhaller sig till en
idealiserad kropp for lagt vagmotstand jamfordes modellens tvérsnittsarea med en
Sears—Haack-fordelning. Jamforelsen anvindes inte som ett direkt optimeringskrav,
utan som ett verktyg for att identifiera var langs flygplanet storre avvikelser fran en
idealiserad areaférdelning uppstod.

Sears—Haack-kroppen representerar en teoretiskt optimal tvarsnittsareafordelning
for minimalt vagmotstand hos en kropp med given langd och volym vid supersonisk
flygning [1]. Genom att jamfora designens tvérsnittsarea med denna referens kan
omraden med storre lokala areadndringar identifieras.

Figur 5.8 visar jamforelsen mellan flygplanets tvarsnittsareaférdelning och motsva-
rande Sears-Haack-fordelning. Resultatet visar att designens areaférdelning foljer
den 6vergripande trenden hos den idealiserade formen i nosomradet och genom de-
lar av mittsektionen. Detta indikerar att flygkroppens langsgaende volymfordelning
ar relativt jamn i dessa omraden, trots den komplexa smyganpassade geometrin.
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Tvarsnittsareafordelning jamfort med Sears-Haack
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Figur 5.8: Jamforelse mellan flygplanets tvérsnittsarea och en idealiserad Sears—
Haack-fordelning langs flygplanets ldngdaxel.

Tydliga lokala avvikelser uppstar dock i flera omraden ldngs flygplanet. I den framre
och mellersta delen paverkas tvarsnittsarean av cockpitens utformning, évergangen
mellan flygkropp och huvudvinge samt integrationen av luftintagen. Luftintagen
borjar i detta omrade skéra in i flygkroppen och fordandrar ddrmed den lokala area-
fordelningen. Samtidigt bidrar huvudvingens rotsektion till en snabb ¢kning av den
totala tvarsnittsarean.

I den bakre delen av flygplanet uppstar ytterligare avvikelser kopplade till den
avsmalnande flygkroppen, luftkanalernas geometri, det rektanguldra utblaset och
integrationen av V-tail-konfigurationen. Dessa komponenter leder till att tvarsnitt-
sarean minskar snabbare &n hos den idealiserade Sears—Haack-formen.

I OpenVSP-modellen ar luftkanalerna dessutom modellerade som férenklade ihaliga
geometrier utan fullstdndig intern motorrepresentation. Tvérsnittsareaférdelningen
representerar darfor framst den yttre konceptgeometrin snarare an ett fullstandigt
detaljerat internt system. Sears-Haack-jamforelsen bor déarfor tolkas som ett stod
for att identifiera storre geometriska avvikelser langs lingdaxeln, snarare dn som en
exakt bestdmning av flygplanets verkliga vagmotstand.

For att kvantifiera skillnaden mellan designens areaférdelning och den idealiserade
Sears—-Haack-formen berdknades flera geometriska jamforelsematt. Dessa samman-
fattas i tabell 5.9. RMS-avvikelsen mellan kurvorna uppgick till 0,319 m?, medan
den maximala lokala avvikelsen var 0,716 m?. Den integrerade absoluta avvikelsen
motsvarade 3,836 m?3, vilket motsvarar cirka 13,95 % av designens totala volym. Sam-
tidigt erholls en korrelation pa 0,956 mellan kurvformerna, vilket visar att den Gver-
gripande areafordelningen fortfarande foljer Sears-Haack-formens trend trots lokala
avvikelser.

48



5. Resultat

Den storsta lokala avvikelsen uppstod omkring x ~ 9,8 m fran nosen. Detta sam-
manfaller med omradet dir huvudvingen, luftintagen och flygkroppen overlappar
varandra och tillsammans ger en snabb lokal 6kning av tvarsnittsarean. Figur 5.9
visar avvikelsen mellan designens tvirsnittsarea och Sears—Haack-fordelningen langs
flygplanets langdaxel.

Avvikelse fran Sears-Haack area-fordelning
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Figur 5.9: Avvikelse mellan designens tvérsnittsarea och Sears—Haack-fordelningen.
Positiva virden innebér att designens tvérsnittsarea ér storre dn den idealiserade
fordelningen.

I figur 5.9 kan den storsta positiva avvikelsen observeras i omradet kring huvud-
vingens framre del och 6vergangen mellan flygkropp, vinge och luftintag. Har okar
den sammanlagda tvarsnittsarean snabbare dn hos den idealiserade Sears—Haack-
fordelningen. Langre bak uppstar i stallet en storre negativ avvikelse, vilket visar att
tvarsnittsarean minskar snabbare &n hos den idealiserade formen. Detta ar framst
kopplat till den bakre kroppens avsmalning, luftkanalernas utformning, utblasets
geometri och integrationen av V-tail.
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Tabell 5.9: Sammanfattning av Sears—Haack-jamforelsen.

Parameter Viarde
Mach-tal 1,00
Flygplanslangd 16,83 m
Designens volym 27,503 m?
Maximal tvérsnittsarea, design 3,415 m?
Maximal tvéirsnittsarea, Sears—Haack 2,774 m?
RMS-avvikelse 0,319 m?
Maximal lokal avvikelse 0,716 m?
RMS-avvikelse relativt Sears—Haack maxarea 11,50 %
Maximal avvikelse relativt Sears—Haack maxarea | 25,80 %
Integrerad absolut avvikelse 3,836 m?
Relativ integrerad avvikelse 13,95 %
Korrelation mellan kurvor 0,956
Position for storsta avvikelse T~ 9.8m

Trots avvikelserna visar resultaten att geometrin fortfarande foljer den generella
trenden hos en kropp med jamn langsgaende areaférdelning. En mer ideal Sears—
Haack-liknande fordelning hade sannolikt krévt en mer rotationssymmetrisk och
aerodynamiskt optimerad kropp. Detta hade dock motverkat flera av konceptets
designkrav, sasom integrerade luftintag, intern volym, rektangulédrt utblas, V-tail-
konfiguration och reducerad radarmalyta.

Resultatet visar darfor att flygplanets slutliga geometri representerar en multidi-
sciplindr kompromiss mellan reducerat vagmotstand, intern volym, motorintegra-
tion, stabilitet och reducerad radarmalyta. Sears-Haack-jamférelsen anvandes dér-
med som ett stod for att tolka hogfartsegenskaperna, snarare &n som en strikt mall
for den slutliga geometrin.

5.3 Aerodynamiska resultat

Baserat pa berdkningsmetodiken i avsnitt 3.1.6 estimerades den kravda anfallsvin-
keln under utflygningsfasen. Vid start, da flygplanet bér sin maximala vikt (W, =
11075,7kg), berdknades anfallsvinkeln till o &~ 5,7°. I takt med att bransle férbru-
kas under uppdraget minskar vikten och darmed aven den krdvda anfallsvinkeln,
vilken vid landningsvikt uppskattas till a ~ 4,2°. Den dimensionerande anfallsvin-
keln varierar saledes mellan ungefar 4° och 6° under uppdraget.

Det aerodynamiska glidtalet (L/D) utvarderades i STAR-CCM+ vid anfallsvink-
larna o = 4,0° och o = 5,1° for samtliga métfall. De slutgiltiga virdena baseras pa
ett glidande medelvarde 6ver de sista 30 iterationerna efter att vardena konvergerat.
Resultaten sammanstélls i tabell 5.10. Samtliga matningar hade residualer under
0,005, som tyder pa att skillnaden mellan de observerade vardena och programmets
modellerade virde ar lagt och att matningarnas resultat ar palitliga.

For referens sa anvéndes L/ D = 8,63 under marschfart som ett representativt varde i
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Tabell 5.10: Sammanstéllning av aerodynamiskt glidtal (L/D) for samtliga matfall.

Mitning Mach | L/D vid a =4,0° | L/D vid o = 5,1°
1: Stédngda luftintag (Wall) 0,9 6,71 5,80
2: Oppna intag, stingt utblas | 0,9 8,34 7,07
3: Full Flow-Through (Final) | 0,9 7,67 6,65
4: Supersonisk dash 1,6 5,43 4,87

viktfraktionsmetoden. Vardet ar framtaget i tidigare skeden i VSPaero med hjalp av
antagandet om tunna vingar och en tunn V-tail (Thin Set-installning i OpenVSP).

5.3.1 Transsonisk marschfart (Mach 0,9)

Den slutgiltiga simuleringen vid Mach 0,9 (Méatning 3) gav ett aerodynamiskt glidtal
L/D = 7,67 vid o = 4,0° samt L/D = 6,65 vid a = 5,1°. Hastighetsflodet over
flygkroppen visas i figur 5.10, dar lokala omraden med overljudsfart kan observeras
(primért bakom och runtom cockpiten). Dessa syns som roda fargskiften i féltet och
indikerar forekomst av transsoniska stotvagor redan vid Mach 0,9.

Resultaten for matning 1-3 visar hur randvillkoren successivt paverkar det berdknade
glidtalet. Overgdngen fran stingda intag (L/D = 6,71 vid a = 4,0°) till 6ppna
intag med stangt utblas (L/D = 8,34 vid v = 4,0°) innebér en stor okning. I
den slutgiltiga Flow-Through-modellen sjunker L/D till 7,67 vid o = 4,0°, vilket
aterspeglas i hastighetsflodet bakom utblaset som &r tydligt lagre i Méatning 2, se
figur

5.3.2 Supersonisk dash (Mach 1,6)

Vid Mach 1,6 (Métning 4) sjunker det aerodynamiska glidtalet till L/D = 5,43 vid
a = 4,0° och L/D = 4,87 vid a = 5,1°. Hastighetsfalt och tryckfilt vid dashen
illustreras i figur 5.12b.
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Figur 5.10: Hastighetsflode (m/s) 6ver flygkroppen vid sista iterationsforsoket
(6ppna in- och uttag).
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Figur 5.11: Hastighetsflode (m/s) 6ver och bakom flygkroppen vid iterationsforsok
2 (6ppna intag men stangt uttag). Bakom kroppen syns en ldgre vindhastighet som
bekréftar det stangda uttaget. Fargskalan for flodet vid denna iteration ar annorlun-
da jamfort med figur 5.10 for att ytterligare belysa hastighetséndringar.

(a) Hastighetsflode (m/s) vid Mach 1,6. (b) Tryckfordelning (Pa) vid Mach 1,6.

Figur 5.12: Stromningsfalt och tryckférdelning vid supersonisk dash (Mach 1,6,
a = 4,0°). Chockvagor syns tydligt som diagonala linjer fran nos och vingkanter.
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5.4 RCS-resultat

Programmet under korning visas i figur 5.13. I figuren syns det som anvindaren ser
medans en berakning kors. Skarmen ar indelad i fyra regioner som alla visar olika
saker. Den G6vre vénstra regionen visar det som skickas in i Fouriertransformen,
detta for att underldtta felsokning. Den 6vre hogra regionen visar fasen av vardena
som skickas in i Fouriertransformen. Den nedre vénstra bilden &dr ténkt att vara
ett visuellt verktyg for att synliggora flygplanets nuvarande orientering. Den nedre
hogra regionen visar fjarrfiltet som uppstar. Den réda cirkeln markerar mitten av
fjarrfiltet, dar intensiteten som aterkommer till séndaren kan avlasas. Fjarrfaltet ar
aven fargkodat, lila for horisontell polarisering och turkos for vertikal polarisering.
For ljus déaremellan blir fargen vit.
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Figur 5.13: Skarmbild pa néar det egengjorda RCS-berakningsverktyget TitanRCS
anvands. De fyra delarna av fonstret visar olika saker. Den nedre vanstra visar en vi-
suell rendering av flygplanet med kanter fargkodade enligt hur mycket de rundas till
0 for att kompensera for undersampling. Den 6vre hogra visar fasen av néarféltet som
erhalls. Den 6vre vénstra visar bilden som renderad innan fouriertransformen. Den
nedre hogra visar fjarrfaltet, dar den roda cirkeln markerar omradet som kommer
tillbaka till sindaren. Fjarrfaltet ar fargkodat enligt aterkommande ljuspolarisering,
lila for x-polariserat och turkos for y-polariserat, tillsammans bildar de vitt. Berék-
nad RCS matas ut till en csv-fil.

TitanRCS kan koras i automatiskt eller manuellt ldge. I automatiskt ldge kallar pro-
grammet pa ett Python-skript for att avgora vilka vinklar, vilken vaglangd, vilket
utformat och vilka andra parametrar som ska anvindas. Alternativt kan TitanRCS
koras i manuellt lage. I detta lage styrs vinklar med piltangenterna och andra pa-
rametrar med diverse tangenter. Detta ldge anvands mest vid utveckling och for
interaktiv anvandning for att soka efter specifika detaljer i fjarrfaltet.
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5. Resultat

5.4.1 Berakningsmassiga problem och deras l6sningar

En del problem uppstod under utvecklingen av TitanRCS. Har sammanstéalls nagra
av problemen samt motiverade 16sningar till dem.

Uttrycken for diffraktionskoefficienterna i (3.26) innehaller flertalet singulariteter
som for all utom den simplaste geometrin snabbt visade sig. d|- och d :s singulari-
teter kompenserades for genom att satta dem till O nar singulariteten lag inom 1°.
Numeriskt ger detta forsumbar effekt, eftersom den platta ytan via PO-bidraget vid
dessa vinklar kommer ge ett bidrag flera storleksordningar storre.

dj. beter sig mycket simre dn de andra tva diffraktionskoefficienterna eftersom den
enligt uttrycket i ekvation (3.26) gar mot odndligheten i granserna ¢ — 0, ¢ —
trots att detta bryter mot elfdltets randvillkor. Detta ger upphov till alldeles for
hog numerisk instabilitet i 16saren for att kunna fa ut rimlig data. For att komma
omkring dessa problem med modellen valdes det att multiplicera uttrycket i (3.26)
med GLSL:s smoothstep funktion som rundar virdet till 0 i grédnserna och inte la-
ter |d),|:s andraderivata Gverstiga 200, da detta efter nagra manuella tester med
olika viarden ansags vara gransen for vad som forblir nagorlunda numeriskt stabilt
vid den valda upplosningen. For hog andraderivata leder till liknande samplingpro-
blem som kommer diskuteras i nésta stycke. Emellertid ér det inte alltfor fysikaliskt
problematiskt att begrdnsa denna konstant, eftersom cos  termen i uttrycket garan-
terar att den korspolariserade huvudloben aldrig ar synlig for observatéren. Denna
avrundning forsvagar endast sidolober som redan hade varit mycket svaga utan be-
gransningar.

Undersampling utgor ett stort problem om det inte hanteras. I och med att do-
ménen diskretiseras kan detta medfora problem. Till exempel, om en yta eller linje
har en lutning som ar alltfor brant lutning relativt den inkommande riktningen kan
diskretiseringen fa tva intilliggande pixlar att erhéalla samma fas. Detta kommer
i Fouriertransformen felaktigt tolkas som konstruktiv interferens, medans det vid
hogre upplosning hade funnits pixlar emellan som hade fatt motsatt fas och dérmed
kancellerat bidraget. Grénsfallet for spatiell undersampling visas i figur 5.14.
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Figur 5.14: Illustration av gransfallet for spatiell undersampling. p dr sidoldngden
av en pixel, A ar stralningens vagldngd och ¢ ar den relativa fasen for det inkom-
mande ljuset.

Losningen ar aterigen att avrunda det emitterade faltet till 0 med en smoothstep-
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funktion. Detta paverkar knappast returen fysikaliskt da for sa laga vinklar ar det
endast extremt avliagsna sidolober som syns. Dessa har forsumbar intensitet, och att
avrunda till 0 kan argumenteras vara den béattre 16sningen. Den riktiga l6sningen
hade dock varit att 6ka upplosningen och diarmed minska avstandet en pixel técker.
Upplosningen ar dock sa hog som hardvarans minneskapacitet tillater, 8192 x 8192
som medfor att varje rendering méaste fylla ut minst 3-8192%- (4sizeof(float)) = 3GB
data. Att 6ka upplosningen till ndsta tvapotens (nédvandigt pga kompatibilitetsskal
med VKFFT) skulle krdva mer &n de 8 GB videominne som fanns tillgdngligt.

5.4.2 Validering

Resultat fran valideringskérningar presenteras i tabeller 5.11 och 5.12. Virdena i
tabellerna stdmmer val overens med forvantade varden enligt de analytiska berédk-
ningarna med formlerna i ekvation (3.27). Kantdiffraktionen stammer mycket vél
overens med den analytiska rdkningen, felet 6versteg aldrig 1%. De platta ytorna
stammer nagorlunda sdmre dverens med analytisk rakning, oftast lag felet nara 2 %.

Tabell 5.11: Valideringskorning av TitanRCS jamfort med analytisk berdkning
enligt ekvation (3.27). Testobjekt var en 2m x 2m kvadratisk platta.

A [em] | TitanRCS o [m?] | Analytiskt o [m?] | avvikelse
) 77600 80400 3,5 %
10 19700 20100 2,0%
15 8800 8900 1,1%
20 4920 5020 2,0%

56



5. Resultat

Tabell 5.12: Valideringskorning av TitanRCS jamfort med analytisk berdkning
enligt ekvation (3.27). Testobjekt var en L = 0,5 m lang rak kant med extern vinkel
a = 358° och véaglingd A\ = 1 cm. Den relevanta konstanten D for || polarisering &r

d och den relevanta konstanten for L polarisering éar d .

¥ [°] | Polarisering |D| TitanRCS o [m?] | Analytiskt o [m?] | avvikelse
180 I 0,988 0,0778 0,0778 <1%
160 I 0,847 0,0571 0,0571 <1%
140 I 0,730 0,0424 0,0424 < 1%
120 I 0,631 0,0317 0,0317 <1%
100 I 0,540 0,0232 0,0232 <1%
80 I 0,452 0,0163 0,0163 <1%
60 [ 0,362 0,0104 0,0104 <1%
40 I 0,262 0,005 46 0,005 45 <1%
20 I 0,144 0,001 64 0,001 64 <1%
180 1 0,008 45 0,000 006 0,000 006 <1%
160 L 0,150 0,00179 0,001 79 <1%
140 L 0,267 0,005 67 0,00567 <1%
120 L 0,366 0,0107 0,0107 <1%
100 L 0,457 0,0166 0,0166 <1%
80 4 0,544 0,0236 0,0236 <1%
60 S 0,635 0,0321 0,0321 <1%
40 1 0,735 0,0430 0,0430 <1%
20 € 0,853 0,0580 0,0580 <1%

5.4.3 Flygplanets RCS

Flygplanets RCS berdknades for vinkeln relativt infallande planvagsstralning och
flygplanet i ned- och uppriktning (pitch) 5° < o < 25° och vinkeln relativt infallande
planvagsstralning och flygplanet i vinster- och hégerriktning (yaw) 0° < ¢ < 180°.
Da alla regioners ¢ inte kan minimeras ar det viktigt att prioritera att framregionen
har lag radarsignatur. Hér defineras frontalregionen som pitch 5° < o’ < 12° och
yaw 0° < ¢ < 40°. For senare analyssyften defineras aven den undre frontalregionen
som pitch 12° < o/ < 25° och yaw 0° < ¢ < 40°.

I figur 5.15 presenteras flygplanets RCS for vaglingden A = 5cm < f = 6 GHz
som ligger i C-bandet, for bade horisontell och vertikal polarisering. Det ar tydligt
av bilden att flygplanet dr mycket sarbart for vertikal polarisering redan vid ¢ ~ 20°,
analys av detta senare. Annars forblir radarsignaturen relativt 1ag i frontalregionen,
i synnerhet for horisontell polarisering.

I figur 5.16 presenteras flygplanets RCS for vaglingden A\ = 10cm < f = 3GHz
som ligger i S-bandet, for bade horisontell och vertikal polarisering. Aterigen fram-
kommer det att flygplanet ar sarbart for vertikalt polariserad stralning. RCS vid
denna vagldngd ar mera "utsmetat”, reflexerna ér inte lika skarpa som for C-bandet
och den snittliga radarmalytan i frontalregionen har ¢kat nagra dbsm.
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Flygplanets radartvéarsnitt for radar med vaglingden A = 5cm i olika
polarisationsriktningar

Horisontell g [stm] Vertikal o [stm]
2 i o N 10
jo 0 _20 0
4@15 10 4@15 ~10
= =
10 —20 10 —20

=3 5 I —30
0 30 60 90 120 150 180 0 30 60 90 120 150 180
yaw [°] yaw [°]

(a) Ofrontmax — _1274 dBSIIl, (b) O frontmax — 4732 stm7
Otront = —23,2dBsm, 0. = 12,5dBsm 640t = —14,9dBsm, 0. = 11,2dBsm

Figur 5.15: Flygplanets berdknade radartvarsnitt fran olika vinklar med vaglangd
A = 5cm i horisontell kontra vertikal polarisering. Det syns i figurerna att omradet
niara ¢ = 20° ar i synnerhet sarbart for vertikal polarisering. Denna reflex uppstar
da vingens bakkant ar ortogonal mot och synlig for observatoren.

Flygplanets radartvérsnitt for radar med vaglingden A = 10 cm i olika
polarisationsriktningar

Horisontell o [dBsm] Vertikal o [dBsm]

25 10

ﬁ20 0

@15 ~10 §15

2 =
10 —20
5 | il _30 5 _

0 30 60 90 120 150 180 0 30 60 90 120 150 180
yaw [°] yaw [°]
(a) O frontmax — _9795 dBSIl’l, (b) Ofrontmax — 4772 dBSIl’l,

Otront = —20,0dBsm, 02 = 11,7dBsm 6400 = —11,8dBsm, 0,2 = 11,5 dBsm

Figur 5.16: Flygplanets beridknade radartvarsnitt fran olika vinklar med vaglangd
A = 10 cm i horisontell kontra vertikal polarisering. Det syns i figurerna att omradet
nara ¢ = 20° &r i synnerhet sarbart for vertikal polarisering. Denna reflex uppstar
da vingens bakkant ar ortogonal mot och synlig for observatoren.
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I figur 5.17 presenteras flygplanets RCS for vaglingden A = 20cm < f = 1,5 GHz
som ligger i L-bandet, for bade horisontell och vertikal polarisering. De tidigare
trenderna och egenskaperna fortsiatter att gélla, med samma skarpa linje i frontal-
regionen. L-bandets RCS ar mérkbart mer utsmetad an de kortare vagliangderna.
Snittligt RCS i frontalregionen har fortsatt att oka.

Flygplanets radartvérsnitt for radar med vaglingden A = 20 cm i olika
polarisationsriktningar

Horisontell o [dBsm] Vertikal o [dBsm]

T I 10

o 2 0

~10 15 ~10
2

—-920 10 —20

i 0 ‘
50 30 60 90 120 150 180 50 30 60 90 120 150 180
yaw [°] yaw [°]

() Trontmax = — 7,17 dBsm, (b) Frontmax = 4,07 dBsm,
Otront = —17,0dBsm, 00 = 12,2dBsm 6400t = —8,95dBsm, 0,2 = 9,86 dBsm

Figur 5.17: Flygplanets beridknade radartvarsnitt fran olika vinklar med vaglangd
A = 20 cm i horisontell kontra vertikal polarisering. Det syns i figurerna att omradet
nara ¢ = 20° &r i synnerhet sarbart for vertikal polarisering. Denna reflex uppstar
da vingens bakkant ér ortogonal mot och synlig for observatéren. Det syns i bilderna
att reflexerna for denna vaglangd dr mer utspridda an for kortare vaglangder.

En visualisering av storleksordningen pa ooy visas i figur 5.18. Kvadraten i bilden
har arean —23dBsm = 4,9 - 1072 m? = 49cm? och ér placerad ovanpa flygplanets
tankta cockpit. Detta motsvarar ungefar gy i fallet A = 5cm i horisontell polari-
sering.
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Figur 5.18: Illustration for att askadliggora storleksordningen pa gone. Kvadraten
har arean —23 dBsm som motsvarar ooy for fallet med horisontell polarisering och
A = 5 cm. Kvadraten ar placerad ovanpa flygplanets ténkta cockpit.

5.4.4 Analys av killor till reflexer

Eftersom frontalregionen ar den viktigaste ldggs mest vikt pa att analysera uppho-
ven till reflexer i denna region.

Alla vaglangder visar att flygplanet dr mycket sarbart for vertikalpolarisering néira
¢ =~ 20°. Efter interaktiv analys med TitanRCS beddéms denna komma fran kant-
diffraktion av den motsatta vingens bakkant. Detta forklarar ocksa avsaknaden av
reflexen vid horisontell polarisering for laga o/, eftersom vinkelrat polarisering sprids
bra fran bakkanter vid laga infallsvinklar, medans parallell sprids daligt.

I den undre frontalregionen syns &ven ett snett strak pa alla plottar. Detta be-
déms vara kantdiffraktion fran luftintagets sneda vertikala kant. Vid ¢ ~ 45° syns
vingens framkant mycket skarpt i alla scenarion. Regionen 60° < ¢ < 90° domineras
av PO-bidrag, till stor del fran cockpit och nosen som har jamna former sett fran
dessa vinklar.

I bakregionen ¢ > 90° d&r RCS forhallandevis hogt jamfort med frontregionen. Det
finns flera skarpa kantreflexer, bland annat bakkanten av vingen vid ¢ = 160°. Hela
¢ > 130° har en diffus utspridd reflex. Denna tros bero pa ett skarpt kantsegment
i langst bak mellan stabilisatorerna som foljer en jamn kurva istéllet for att vara
linjerad.
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Diskussion

I detta kapitel diskuteras resultaten utifran arbetets fragestallningar och de metoder
som anvants i studien. Fokus ligger pa att tolka sambandet mellan aerodynamisk
prestanda och radarmalyta samt att analysera rimligheten hos det framtagna kon-
ceptet och de begridnsningar som paverkar resultatens tillforlitlighet.

6.1 Sambandet mellan aerodynamik och smyge-
genskaper

En central observation genom hela designprocessen var att manga av de geomet-
riska forandringar som reducerade radarmalytan samtidigt forsimrade flygplanets
aerodynamiska egenskaper. Denna konflikt blev tydlig redan under den konceptu-
ella dimensioneringen och forstérktes successivt under iterationerna mellan CAD-
modellering, CFD-analys och RCS-berédkningar. Resultaten visar ddrmed att smy-
ganpassning inte kan behandlas som ett separat tilldgg till en fardig flygplansdesign,
utan maste integreras tidigt i den 6vergripande geometriska utformningen.

Flera av de designprinciper som anvandes for att reducera radarsignaturen bygger pa
att styra bort elektromagnetiska reflektioner fran hotsektorer genom kantlinjering
och lutande ytor. Ur ett elektromagnetiskt perspektiv gav detta tydliga fordelar da
flera starka reflexer kunde reduceras eller omdirigeras bort fran den monostatiska
radarn. Samtidigt innebar dessa geometriska forandringar att flygplanets aerody-
namiska form avvek fran vad som normalt dr optimalt for hog lyftkraft och lagt
motstand.

Detta blev sarskilt tydligt vid analysen av flygplanets bakre geometri och V-tail-
konfiguration. Ursprungliga geometrier med mer konventionella vertikala ytor gav
generellt battre stabilitet och mindre komplex integration, men skapade samtidigt
tydliga toppar i RCS-analysen pa grund av kraftig bakatspridning fran vertikala
ytor och kanter. En sarskilt kritisk egenskap hos sadana vertikala ytor var att de
via kantdiffraktion spred betydande stralning dven i frontalplanet. Genom att luta
stabiliseringsytorna och integrera dem i en V-tail kunde delar av denna spridning re-
duceras, framfor allt i det frontala observationsplanet. Dessa fordndringar paverkade
daremot den aerodynamiska stabiliteten och fordndrade samspelet mellan lyftgene-
rering och stabiliserande moment.

Aven flygplanets planform visade sig vara starkt kopplad till bade aerodynamisk och
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elektromagnetisk prestanda. Hog pilformsvinkel och kantlinjering bidrog till forbéatt-
rade smygegenskaper genom att reducera antalet kritiska reflektionsriktningar, men
okade samtidigt risken for hogre vagmotstand och forsamrade lagfartsegenskaper.
Resultaten fran constraint-analysen och CFD-berdkningarna indikerade darfor att
den aerodynamiskt mest effektiva geometrin inte sammanfoll med den geometri som
gav lagst radarmalyta.

En ytterligare konsekvens av smyganpassningen var behovet av intern vapenlast.
Aerodynamiskt ar externa laster ofta enklare att integrera och kan ge storre flexi-
bilitet i flygplanets dimensionering. Kravet pa intern lastvolym medférde ddremot
att flygkroppen behoévde dimensioneras med storre intern volym och bredare cen-
terkropp, vilket paverkade bade vatarea och viktuppskattning. Samtidigt var intern
integration nodvandig for att undvika de kraftiga RCS-bidrag som externa laster
normalt ger upphov till.

Arbetet visade dven att vissa geometriska omraden hade oproportionerligt stor pa-
verkan pa radarsignaturen jamfort med deras relativa storlek. Framfor allt identifi-
erades luftintag, bakre geometri och vissa kantévergangar som dominerande sprid-
ningskéllor i RCS-analysen. Luftintagen bedémdes tidigt vara ett av de mest kri-
tiska omradena ur signatursynpunkt, vilket 6verensstdmmer med tidigare forskning
och etablerade smygprinciper. Samtidigt konstaterades att realistisk optimering av
luftintag skulle kréva betydligt mer avancerad modellering av interna kanaler, kom-
pressorskuggning och tryckforluster an vad som var mojligt inom projektets om-
fattning. Fokus riktades darfor istéallet mot bakre och undre geometrier dér tydliga
RCS-reduktioner kunde analyseras inom ramen for den konceptuella modellen.

Resultaten indikerar att kompromissen mellan aerodynamik och smygegenskaper
inte ar linjar. Vissa geometriska fordndringar gav relativt stor reduktion i radar-
malyta till begransad aerodynamisk kostnad, medan andra modifieringar gav sma
signaturvinster men tydliga forsdmringar i prestanda. Detta understryker vikten av
ett iterativt multidisciplinart angreppssatt dér aerodynamiska och elektromagnetis-
ka analyser genomfors parallellt.

Sammantaget visar resultaten att modern smygdesign till stor del handlar om att
identifiera vilka aerodynamiska kompromisser som ar acceptabla for att uppna till-
rickligt lag radarupptackbarhet for det aktuella uppdraget. Den framtagna koncept-
designen representerar darfor inte en geometriskt optimal 16sning inom en enskild
disciplin, utan snarare en balanserad kompromiss mellan konkurrerande krav pa
riackvidd, stabilitet, mandverformaga och lag radarsignatur.

6.2 Tolkning av RCS-resultaten

Resultaten fran RCS-analysen visade att flygplanets radarsignatur i hég grad do-
minerades av ett fatal specifika geometriomraden snarare an av flygplanets totala
storlek eller vingyta. Detta tillat i vissa fall stora geometriska optimeringar for RCS
att goras utan att behova andra planet pa ett sadant siatt sa att aerodynamikresul-
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taten i avsnitt 5.3 markant forandrades.

Det mest problematiska RCS-maéassigt med flygplanet ar de tidiga reflexerna i fron-
talregionen och undre frontalregionen som uppstar pa grund av vingarnas bakkanter
vid vertikal polarisering och luftintagen, se exempelvis figur 5.15. Luftintagens re-
flex var i praktiken mycket forviantad och kommer dessutom vara mycket vérre i
verkligheten én i denna simulering. En fullstandig utveckling av luftintagen ar dock
utanfor avgriansningarna for denna studie, och for att fa en traffsiker forutséigning
av RCS skulle motorn ocksa behoéva modelleras. Pa grund av detta anvands en for-
enklad design. Emellertid representerar resultaten en undre gréans for radarreturen
fran dessa komponenter.

Vingarnas bakkanter visade sig vara farligt synliga redan vid laga azimutvinklar
for vertikalt polariserad radar. Detta ar tydligt nagot av det viktigaste att forbéatt-
ra. Det ar dock mycket intressant att applicera samma teoretiska resonemang péa
befintliga smygflygplan. Figur 6.1 visar de tva flygplanen som téavlade i det ame-
rikanska militara programmet Advanced Tactical Fighter [31]. YF23:s design har
linjerat bakkanten med framkanten, vilket resulterar i en triangelaktig vinge. Detta
kan forvantas vara extremt fordelaktigt i termer av RCS, eftersom detta placerar
framkantens och bakkantens reflex pa samma vinkel, och darmed reducerar anta-
let vinklar flygplanet &r synligt fran. Priset av detta verkar ha varit att vingens
svepvinkel dr ldgre an annars, visuellt uppskattat till 35°. Detta innebar att fram-
kantens reflex (som i allmédnhet ar storre an bakkantens) syns vid en tidigare vinkel
an annars. Dock kan detta mojligen tdankas vara en viard avvigning eftersom det helt
eliminerar en tidigare reflex fran bakkanten.
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F22

(a) Bild av Daniel Shapiro, CCO0 [32] (b) Bild av Firatus, CC BY 4.0 [33]

Figur 6.1: I bilderna syns det amerikanska stridsflygplanet F22 Raptor och det
experimentella flygplanet YF23 Black Widow II. Flygplanen tévlade bada i pro-
grammet Advanced Tactical Fighter, dar F22 slutligen vann. Flygplanen har mar-
kant olika strategier nér det kommer till kantlinjering av vingens bakkant. F22 ger
vingens bakkant en helt egen vinkel 6gonmattat till ~ 20°. YF23 valjer istéllet att
linjera bakkanten till motsatt framkant, med en vinkel 6gonmattad till ~ 35°.

Vinnaren av programmet visade sig dock vara F22. Detta flygplan dr ganska likt
det som designats i denna studie, med en bakkantvinkel pa ungefir 20°. Det kan
darfor med stor sdkerhet forvantas att F22 har precis samma problem med tidig
vertikalpolariserad reflex som det designade flygplanet.

RCS-resultaten maste tas med en nypa salt, i synnerhet for de vinklar dar stral-
ning kan ta sig in i luftintagen. Detta eftersom TitanRCS endast berdknar forsta
ordningens returer fran méatobjektet. Dubbelstudsar och sjdlvinteraktion modelleras
inte pa nagot satt. I verkligheten kan stralning aka in i luftintagen, studsa ett fler-
tal ganger och sedan returnera till séndaren. Eftersom flerstudsar inte modelleras
och den interna luftintags- och motorgeometrin inte ar fullstindig kan resultat dér
luftintagen éar synliga endast tolkas som prelimindra eller en undre gréans. Hénsyn,
dock i en mycket lédgre grad, bor ocksa visas till resten av berdkningen som inte kan
modellera dubbelstudsar. Anledningen till att detta inte ar lika problematiskt &ar
att det inte finns nagra uppenbara konkava 90°-vinklar pa resten av flygplanet dar
dubbelstudsar kan returnera till sindaren.

6.3 Tolkning av CFD-resultaten

Den slutgiltiga CFD-simuleringen (Métning 3) gav ett aerodynamiskt glidtal pa
L/D = 7,66 vid a = 4,0°, vilket ar cirka 11,24 % lagre an referensvirdet pa
L/D = 8,63 som anvindes i viktfraktionsberdkningarna. Avvikelsen &r vintad och
kan forklaras av flera samverkande faktorer kopplade till bade simuleringsmetodik
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och flygplanets geometri.

6.3.1 Simuleringsresultatens interna rimlighet

Innan avvikelsen mot referensvardet diskuteras ar det vart att notera att matningar-
nas inbordes struktur uppvisar ett fysikaliskt konsekvent monster, vilket starker till-
forlitligheten hos simuleringarna som helhet. Overgangen fran stingda intag (Mit-
ning 1, L/D = 6,71) till 6ppna intag med stiangt utblas (Métning 2, L/D = 8,34)
innebar en markant okning. Detta ar forviantat: nar utblaset dr stingt byggs ett
overtryck upp langs den bakre kroppen, vilket minskar det effektiva basmotstandet
och artificiellt forbattrar glidtalet. Nar aven utblaset 6ppnas i den slutgiltiga Flow-
Through-modellen (Métning 3) sjunker L/D till 7,66, eftersom luften nu passerar
fritt och ett realistiskt undertryck (sa kallat Base Drag) uppstéar bakom flygplanet.
Att Matning 2 gav ett hogre L/ D én den slutgiltiga modellen ar alltsa inte ett tecken
pa battre prestanda, utan snarare ett resultat av ett orealistiskt randvillkor.

Vidare bekréaftar Matning 4 att flygplanet strukturellt och geometriskt klarar av en
supersonisk dash vid Mach 1,6, men att detta sker till en betydande aerodynamisk
kostnad. Glidtalet sjunker till L/D = 5,43, en minskning med ungefér 29 % jamfort
med marschfallet. Detta ar fysikaliskt rimligt och aterspeglar det kraftigt okade
vagmotstand som uppstar vid éverljudsfart.

6.3.2 Berakningsnitets upplosning och numerisk diffusion

En stor felkalla som ar viktig att beakta vid utvardering av CFD-resultaten ar upp-
l16sningen i berdkningsnétet (meshen). For att moéjliggora rimliga berdkningstider
inom ramen for projektet anvindes en relativt grov ndtupplosning, med en Auto-
mated Mesh Base Size pa 0,5m och en Surface Wrapper Base Size pa 0,15 m (med
undantag for lokala forfiningar vid luftintagen).

Denna upplosning medfor tva priméra konsekvenser for resultatet. For det forsta kan
en grov ytupplosning leda till att vassa aerodynamiska geometrier, saisom vingarnas
och stjartpartiets bakkanter, slitas ut och blir artificiellt trubbiga. Detta introduce-
rar ett orealistiskt form- och basmotstand som kan sdnka det berdknade glidtalet.

For det andra ar simuleringar i det transsoniska (Mach 0,9) och supersoniska (Mach
1,6) omradet starkt beroende av hog volymetrisk upplosning for att korrekt fanga de
skarpa tryckgradienter som utgor stotvagor. Vid anvandning av for stora volymceller
uppstar numerisk diffusion, vilket innebér att stotvagorna “smetas ut” over flera
celler istéllet for att modelleras som distinkta diskontinuiteter. Detta kan leda till
en felaktig uppskattning av vagmotstandet. For att erhalla absoluta prestandavéirden
hade en natberoendeanalys krévts, men for detta arbete dr meshen en kompromiss
mellan noggrannhet och berakningskostnad.
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6.3.3 Metodbegransningar vid modellering av framdrivning

Pa grund av numeriska instabiliteter och tidsbegriansningar inom projektet modelle-
rades inte den interna framdrivningen med ett definierat massflode. Istallet anviandes
en Flow-Through-modell dar bade intag och utblas definierades som fristréomning av
luften. Denna metodik tillater luften att passera fritt genom geometrin med omgiv-
ningens tryck och hastighet.

Denna forenkling medfor vissa avvikelser fran verkliga forhallanden. Modellen for-
summar fenomen som Spillage Drag (motstand som uppstar nér intaget inte svéljer
all inkommande luft), tryckforluster inuti de S-formade luftkanalerna, samt hur den
varma, snabba jetstralen (Plume effects) interagerar med flédet kring V-tailen och
stjartpartiet. I en fullstdndig simulering med aktiv motormodellering hade dessa
faktorer sannolikt genererat ett nagot hogre totalt luftmotstand. Flow-Through-
modellen bedoms dock ge en tillrackligt god uppskattning av flygplanets yttre ae-
rodynamik for ett konceptuellt designskede.

6.3.4 Ytterligare felkillor for varfor CFD ger lagre L/D &n
referensviardet

Avvikelsen mellan CFD-resultaten och det antagna referensviardet L/D = 8,63 kan
harledas till flera huvudsakliga faktorer.

For det forsta opererar flygplanet vid Mach 0,9 i det transsoniska omradet. Aven om
marschfarten dr underljud accelererar luften lokalt till 6verljudsfart éver vingarna,
vilket observerades som abrupta firgskiften i hastighetskonturerna. Detta skapar
transsoniska stotvagor som introducerar ett betydande vagmotstand som inte fang-
as fullstdndigt i forenklade analytiska handformler, se figur 6.2.

For det andra medfor flygplanets smyganpassade geometri ett aerodynamiskt form-

motstand som ar svart att uppskatta analytiskt. V-tailens vinkling, de inbyggda

luftintagen och de kantlinjerade ytorna ar alla designade for att minimera radarsig-

naturen, men skapar samtidigt geometriska oregelbundenheter som CFD-programmet
explicit berdknar motstandet fran. En aerodynamiskt optimerad geometri utan sig-

naturkrav hade gett ett hogre glidtal, da exempelvis ett subsoniskt kommersiellt

flygplan brukar ha ett glidtal mellan 13-18 [1].

For det tredje genomfordes CFD-simuleringarna med antagandet om friktionsfri
stromning, som forklaras i sektion 3.1. Detta innebar att det erhallna vérdet pa
L/D = 7,67 i utgor en optimistisk 6vre grians for den aktuella geometrin, och att
det verkliga glidtalet for flygplanet borde vara nagot lagre. Hur mycket lagre ar inte
inom arbetets ramar, men kan vara en intressant aspekt att studera vidare.

6.3.5 Konsekvenser for dimensioneringen

Det teoretiska referensvirdet utgor ett konceptuellt estimat framtaget i ett tidigt
designskede med férenklade antaganden. Vardet L/D = 8,63 bor darfor ses som

66



6. Diskussion

e

Figur 6.2: Tvirsnitt av hastighetsfiltet (m/s) 6ver vingprofilen vid marschfart.
Bilden illustrerar hur flodet accelererar lokalt till 6verljudsfart (réda omraden) 6ver
vingen, foljt av en hastig inbromsning (transsonisk stotvig) som resulterar i en
laghastighetsvak (blatt omrade) och ett kraftigt 6kat vagmotstand.

ett rimligt antagande for viktfraktionsberakningarna snarare én ett exakt prestan-
damal. I en fullstdndigt iterativ designprocess hade CFD-resultaten motiverat en
omdimensionering av planet (exempelvis 6kad vingyta) for att aterigen uppna det
kravda glidtalet. Inom ramen for detta arbete bedéms avvikelsen vara acceptabel,
da syftet priméart var att analysera relativa aerodynamiska trender och identifiera
geometriska kompromisser snarare an att faststélla exakta prestandavarden.

6.4 Metodval och modellbegransningar

Arbetets metodik togs fram for att mojliggéra en analys av sambandet mellan ae-
rodynamisk prestanda och radarmalyta i ett tidigt konceptskede. Detta innebar att
flera olika typer av modeller behovde kombineras, fran empiriska dimensionerings-
metoder till CFD- och RCS-berdkningar. Metoderna valdes déarfor utifran en balans
mellan noggrannhet, berdkningstid och projektets omfattning.

Den konceptuella dimensioneringen baserades framst pa semi-empiriska metoder en-
ligt Raymer [1], vilka presenterades i avsnitt 3.1 och implementerades i Python enligt
metodiken i avsnitt 4.1. Dessa metoder anvands ofta i tidiga designfaser eftersom
de gor det mojligt att uppskatta startvikt, brianslebehov och designrymd innan en
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detaljerad geometri finns tillgdnglig. Samtidigt bygger flera parametrar, exempel-
vis tomviktsfraktion, specifik bransleférbrukning och aerodynamiska koefficienter,
pa historiska referensdata snarare dn detaljerade fysikaliska modeller. Resultaten
bor darfor fraimst tolkas som relativa trender och jamforelser mellan olika designite-
rationer, snarare an exakta prestandaviarden. Exempelvis paverkar antaganden om
Cpo, L/D och SFC direkt resultaten fran Breguets ekvation i avsnitt 3.1.1. Kéns-
lighetsanalysen i avsnitt 5.1 visade dessutom att startvikten var relativt kéanslig for
variationer i dessa parametrar.

Aven constraint-analysen i avsnitt 4.2 innehaller flera forenklingar. De olika pre-
standakraven behandlades separat och baserades pa stationara flygfall istéllet for en
helt kopplad flygprofil. Den framtagna designpunkten ska déarfor framst ses som en
rimlig kompromiss mellan kraven snarare an en fullstdndigt optimerad losning.

Den aerodynamiska analysen genomférdes i OpenVSP och STAR-CCM+, vilket
mojliggjorde en snabb iterativ process mellan geometri och simulering. CFD-analyse-
rna begransades dock till ett mindre antal driftfall och fokuserade framst pa marsch-
forhallanden. Resultaten beskriver darfor inte flygplanets beteende i hela flygomra-
det, exempelvis vid stall, kraftiga manévrar eller transienta forlopp.

Vidare anvéndes en friktionsfri stromningsmodell (Inviscid Flow) for att halla be-
rikningstiden pa en rimlig niva och isolera tryckmotstandet som den dominerande
motstandskomponenten. Detta kan framfor allt paverka resultaten kring luftintag,
vingrot och bakre geometri. Meshupplosningen utgjorde ocksa en begrédnsning. Som
diskuterades i avsnitt 6.3 behévde berakningsnaten hallas relativt grova for att simu-
leringarna skulle kunna genomféras inom rimlig tid. Sma geometriska detaljer kunde
darfor inte representeras exakt. Samtidigt visade meshstudierna att de 6évergripande
trenderna i tryckfordelning och aerodynamiska koefficienter forblev relativt stabila
mellan olika nédtupplosningar.

Den storsta osikerheten i arbetet bedéms ligga i RCS-analysen och det egenut-
vecklade verktyget TitanRCS. Till skillnad fran CFD-verktyg, dar omfattande veri-
fiering redan finns etablerad, utvecklades TitanRCS inom ramen for detta arbete for
att mojliggora snabba elektromagnetiska analyser av konceptgeometrier. Verktyget
bygger huvudsakligen pa fysikalisk optik (PO) och teorier for kantdiffraktion, vilka
presenterades i avsnitt 3.3. Metoden fungerar val for hogfrekventa approximatio-
ner och stérre ledande ytor, men flera fysikaliska effekter forenklas eller ignoreras.
Exempelvis modellerades inte multipla interna reflektioner, detaljerade materialef-
fekter eller fullstandig elektromagnetisk koppling mellan olika delar av geometrin.
De absoluta RCS-vardena bor darfor tolkas med viss forsiktighet.

Samtidigt visade valideringsfallen i avsnitt 5.4 att TitanRCS kunde aterge analytis-
ka losningar med relativt god noggrannhet for bade plana reflektorer och kantdiff-
raktioner. Verktyget bedoms darfor vara tillrackligt robust for att jamfora relativa
skillnader mellan olika designiterationer, vilket ocksa var huvudsyftet med imple-
mentationen.
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Aven geometrirepresentationen paverkade resultaten. RCS-berikningarna baserades
pa triangulerade STL-modeller exporterade fran OpenVSP. Upplosningen hos dessa
modeller paverkar hur ytor, kanter och reflektionspunkter representeras numeriskt.
Sma skillnader i trianguleringen kunde darfor ge lokala variationer i RCS-resultaten,
sdrskilt kring tunna ytor och komplexa ¢vergangar.

Studien begréansades dessutom till monostatisk radar med framst fokus pa frontala
infallsvinklar. I verkligheten varierar radarsignaturen kraftigt beroende pa frekvens-
band, polarisation, observationsvinkel och radartyp. Resultaten beskriver darfor inte
flygplanets fullstandiga signaturbild utan snarare dess relativa beteende under ett
antal representativa scenarier.

Trots dessa begriansningar bedéms metodiken vara vél anpassad for arbetets syf-
te. Kombinationen av konceptuell dimensionering, CFD och ett egenutvecklat RCS-
verktyg gjorde det mojligt att studera samspelet mellan aerodynamik och smyge-
genskaper pa grundlig niva. Metoden gav éven ett underlag for att identifiera vilka
delar av geometrin som hade storst paverkan pa bade aerodynamisk prestanda och
radarsignatur.

6.5 Vald design och rimlighet hos konceptet

Den slutliga geometrin som presenterades i kapitel 5 var ett flygplanskoncept med
tydlig fokus pa frontal signaturreduktion samtidigt som tillracklig rackvidd, intern
lastvolym och acceptabel flygprestanda bibeholls.

Constraint-analysen i avsnitt 5.1 visade att den valda designpunkten lag nara grén-
sen for landningskravet samtidigt som Ovriga prestandakrav fortfarande uppfylldes.
Detta ansags vara rimligt for ett flygplan optimerat for lang réackvidd och intern
vapenlast, da en hog vingbelastning generellt dr fordelaktig for att minska luftmot-
stand och begrinsa flygplanets storlek. Samtidigt innebar detta att marginalerna for
lagflygande manoverprestanda blev mindre an hos exempelvis ldttare jaktflygplan.

Kénslighetsanalysen i avsnitt 5.1.1 redovisar att tomviktsfraktionen W, /W, ar den
mest kritiska parametern i utvecklingen av designen (enligt spindeldiagrammet, fi-
gur 5.2.) Parametern visar ett asymptotiskt samband med startvikten, vilket innebér
att om flygplanets fasta struktur har en hogre vikt &n berdknat, kommer det att
leda till oproportionerligt stora 6kningar av startvikten for att uppdraget ska kunna
genomforas med samma forutsattningar.

Inom utveckling av smygflygplan ar en kanslighet av tomviktsfraktionen extra pro-
blematisk. Smygflygplan kréver radarabsorberande material (RAM), speciellt desig-
nat utblas och dorrar till vapenrum vilket tilligger ytterligare vikt till strukturen
med jamforelse till konventionella flygplan. Tillvaxtfaktorn (GF') beriknades till
2,16, vilket bekraftar problematiken. Vérdet av tillvixtfaktorn redovisar att om
nyttolasten eller systemutrustningen skulle 6ka med 100kg, ¢kar totalstartvikten
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med 216 kg for att kunna flyga uppdraget med den extra strukturen, storre vingen
och tillkommande branslet.

Till skillnad fran tomviktsfraktionen visar aerodynamiken (L/D) och branslefor-
brukningen (SFC) ett mer linjirt samband med startvikten. Detta innebér att osa-
kerheterna i CFD-analysen och motormodellen inte utgor lika stor risk for projektets
genomforbarhet. I framtida iterationer av smygflygplanet maste en strikt viktkon-
troll utforas for att hindra att startvikten avviker for mycket fran vad motorn kan
hantera.

Analysen av tyngdpunktsvandringen som redovisas i avsnitt 5.1.2, pavisade kon-
tinuerligt positivt statisk marginal for de tre olika flygfallen (+23,6 % till +26,2%,
tabell 5.3). Inom klassisk flygplans teori, innebar detta en stark naturlig ldngdstabi-
litet och tyngdpunkten X befinner sig alltid framfér den aerodynamiska neutrala
punkten Xyp [7]. Daremot for moderna stridsflygplan ar det suboptimalt att tyngd-
punkten alltid befinner sig framfor neutrala punkten. Stridsflygplan designas med
syfte maximera mandverbarhet och minimera trim-motstandet vid 6verljuds flyg-
ning vilket uppnas via instabil flygning (avslappnad statisk stabilitet mellan -3%
och -10%) [1]. Darmed visar den nuvarande designen troghet i pitch-led och kan
kriva stora roderutslag vilket ckar luftmotstandet [7].

Stabiliteten forekommer mest sannolikt fran att huvudvingen ar placerad for langt
bak pa flygkroppen i forhallande till flygplanets massfordelning. For att uppna
en instabil statisk stabilitet rekommenderas antingen att forskjuta hela vingpar-
tiet framat eller att placera tyngre komponenter som motorn, mer akterut for att
placera tyngdpunkten bakom den neutrala punkten [1]. Ytterligare kan antagan-
den av positionen av vapenrummet och bransletankarna paverka den berdknade
statiska marginalen. Pa grund av att den inre strukturen inte ar fullstandigt defini-
erad i CAD-modellen, uppskattades masscentrum av vikterna till Xy,pen = 8,20m
och Xpransle = 8,50 m. Resultatet av tyngdpunktsvandringen visar att tyngdpunkten
vandrar svagt framat under bransleférbrukningen vilket gor flygplanet stabilare in-
for landning. I framtida iterationer med vél definierad inre struktur i CAD-modellen
med bréansletankar, skulle briansleférbrukningen mer sannolikt resultera i en tyngd-
punkt som ror sig bakat. Detta visar vikten av att modellera den interna volymfor-
delningen tidigt i utvecklingsprocessen for att undvika instabilitetsproblem under
flygningar.

For motorval valdes General Electric F414, vilket baserades pa dragkraftsbehovet
(87,0kN, fran kravanalysen). Motorn levererar upp till 98 kN (se appendix B) vilket
visar en overkapacitet pa 12 %. Med tanke pa en hog tillvaxtfaktor, visar marginalen
en viktig styrka i projektet. Exempelvis om strukturvikten av flygplanet skulle 6ka
under utvecklingen (framtida detaljkonstruktion), sékerstiller marginalen att den
valda motorn fortfarande kan uppfylla kraven fér manoverbarhet och prestanda hos
flygplanet. F414 har dven kdnda dimensioner vilket minskar osédkerheterna hos den
interna volymfordelningen och integrationen av luftintagen.
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Den framtagna geometrin uppvisade flera egenskaper som ar typiska for moderna
smygflygplan. Kantlinjering anvandes genomgaende mellan vingframkant, bakkanter
och stjartgeometri for att minska méngden bakéatspridd energi, vilket diskuterades i
avsnitt 3.3.6. Resultaten fran RCS-analysen i avsnitt 5.4 visade ocksa att denna typ
av geometrisk styrning hade stor paverkan pa signaturen, sarskilt inom det frontala
omradet. Samtidigt framgick det tydligt att vissa delar av geometrin bidrog opro-
portionerligt mycket till RCS-signaturen. Framforallt identifierades luftintag, roder
och vingarnas bakkant som kritiska omraden. Detta var ocksa anledningen till att
flera senare iterationer fokuserade pa just dessa delar snarare dn att forandra hela
planformen.

Valet att anvinda V-tail innebar en kompromiss mellan flera olika designmal. Kon-
figurationen gav maojlighet att minska antalet separata reflektionsytor jamfort med
en traditionell vertikal- och horisontalstabilisator, samtidigt som den bidrog till re-
ducerad vatarea och lagre vikt.

Den aerodynamiska analysen visade samtidigt att flera av de atgarder som redu-
cerade radarsignaturen ocksa gav negativa konsekvenser for flygprestandan. Exem-
pelvis tenderade 6kad kantlinjering och mer aggressiv bakre geometri att forsamra
tryckaterhdmtning och 6ka motstandet vid vissa flygfall. Detta 6verensstdmmer med
den teori som presenterades i kapitel 3, dar smyganpassning ofta beskrivs som en
kompromiss mellan elektromagnetiska och aerodynamiska krav.

Trots dessa kompromisser framstod konceptet som o6vergripande rimligt inom ra-
men for det definierade referensuppdraget. Den uppskattade startvikten, vingytan
och dragkraftsnivan lag inom samma storleksordning som andra moderna strids-
flygplan med liknande uppdragsprofil. Aven brinslevolym och intern lastkapacitet
bedémdes vara realistiska i relation till flygplanets dimensioner.

Det ar dock viktigt att podngtera att konceptet inte representerar en fardig flygplans-
design utan snarare en teknisk referensmodell. Flera viktiga aspekter behandlades
endast oversiktligt eller forenklat, exempelvis strukturdimensionering, flygstyrsy-
stem, aeroelasticitet, IR-signatur och detaljerad motorintegration. Dessa faktorer
skulle sannolikt paverka bade geometrin och prestandan i ett senare utvecklingsske-

de.
Sammantaget visar resultaten att det ar mojligt att ta fram ett koncept som kombi-

nerar relativt lag frontal radarsignatur med god aerodynamisk prestanda, men att
detta kraver noggranna kompromisser mellan konkurrerande designkrav.

6.6 Samhailleliga och etiska aspekter

Projektet berorde teknologier sasom smygteknik, radarreflektion och aerodynamisk
optimering. Dessa har historiskt och i samtiden haft militara tillampningar. Dér-
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med forekommer relevanta etiska aspekter som ansvarsfull kunskapsanvandning i
form av att teknisk kunskap inte utvecklades eller presenterades pa ett sitt som
direkt mojliggjorde skadlig anviandning. Akademisk integritet och transparens med
tydlig redovisning av antaganden, begriansningar och att arbetet baserades pa kom-
mersiellt tillgangliga kallor.

Etiska risker begransades genom att studien avgréansades till teoretisk och nume-
risk analys utan koppling till fysisk realisering, att resultat holls pa en 6vergripande
akademisk niva utan detaljer som mojliggjorde praktisk tillimpning, samt att arbe-
tet utformades som en konceptstudie och inte som ett forslag pa ett verkligt system.
Samt att resultat holls pa en 6vergripande och akademisk niva, utan detaljer som
mojliggjorde praktisk tillimpning och att arbetet utformades som en metod- och
konceptdesignstudie och inte som ett forslag pa ett verkligt system.

Vidare kunde projektet bidra till ckad forstaelse och kunskap kring minimering
av radartvérsnitt och konceptuell flygplansdesign, med fokus pa tva konkurrerande
mal, aerodynamik och radartvérsnitt.

Inga individer eller grupper paverkas direkt, da projektet inte lett till fysiska pro-
dukter eller implementering. De etiska aspekterna ér darfor framst indirekta och
langsiktiga, kopplade till kunskapsspridning och teknikens mojliga anvindningsom-
raden.

6.7 Forslag till framtida arbete

Arbetet har fokuserat pa tidig analys av samspelet mellan aerodynamik och radar-
malyta. Resultaten visar samtidigt att flera omraden skulle kunna studeras betydligt
djupare i framtida arbeten.

Det mest naturliga nésta steget ar vidareutveckling av den elektromagnetiska mo-
dellen och det egenutvecklade verktyget TitanRCS. I detta arbete anvindes hu-
vudsakligen fysikalisk optik och foérenklade modeller for kantdiffraktion, vilket gav
tillracklig noggrannhet for relativa jamforelser mellan olika designiterationer. For
mer detaljerade analyser skulle framtida versioner kunna inkludera fler fysikaliska
effekter, exempelvis multipla reflektioner, krypande vagor och mer avancerade diff-
raktionsmodeller.

En annan viktig utvecklingsmojlighet ar att optimera radarsignaturen éver ett storre
vinkelomrade. I denna studie lag fokus framst pa monostatisk radar och frontala in-
fallsvinklar eftersom dessa ansags mest relevanta for uppdragsscenariot. I praktiken
varierar dock hotbilden kontinuerligt beroende pa flygprofil och radarplacering. En
mer fullstandig detaljoptimering av geometrin hade darfér kunnat ge mer kompletta
smygegenskaper.

Resultaten i avsnitt 5.4 visade aven att luftintagen sannolikt &r en av de mest kri-
tiska komponenterna ur RCS-synpunkt. Luftintagens utformning begransades dock
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6. Diskussion

i detta arbete eftersom detaljerad modellering av interna kanaler och kompressor-
skivor snabbt ¢kar bade geometrisk och elektromagnetisk komplexitet. Ett framtida
arbete skulle dérfor kunna fokusera specifikt pa luftintagsdesign, exempelvis genom
utveckling av S-duct-geometrier eller andra metoder for att skdrma av motorns flakt-
steg fran inkommande radarstralning.

P& den aerodynamiska sidan finns ocksa tydliga mdjligheter till vidareutveckling.
CFD-analyserna begransades i huvudsak till stationara flygfall och ett relativt be-
gransat antal driftpunkter. Framtida arbeten skulle darfér kunna inkludera fler flyg-
tillstand, exempelvis en glidande anfallsvinkel eller transienta manévrar. Mer avan-
cerade turbulensmodeller och finare meshupplosning skulle dessutom kunna forbéatt-
ra noggrannheten i omraden med komplex stromning.

En annan mojlig fortsdttning dr att integrera fler discipliner i designprocessen.
I detta arbete lag fokus framst pa aerodynamik och radarmalyta, men moderna
stridsflygplan paverkas samtidigt av exempelvis IR-signatur, strukturell hallfasthet,
aeroelasticitet, flygstyrsystem och termiska begransningar. En mer komplett multi-
disciplinar optimering hade darfor kunnat ge en mer realistisk helhetsbild av vilka
kompromisser som kravs vid utveckling av framtida smygflygplan.

Det finns dven potential att vidareutveckla den iterativa designprocessen som an-
vindes genom projektet. I detta arbete genomfordes flera designval manuellt ba-
serat pa resultat fran CFD- och RCS-analyserna. Ett framtida steg skulle kunna
vara att koppla samman OpenVSP, CFD-verktyg och TitanRCS i en automatiserad
optimeringsloop déir geometrin successivt justeras utifran definierade mal for bade
aerodynamik och signatur.

Slutligen skulle konceptet kunna valideras mot fler referensfall och mer avancerade
simuleringsverktyg, exempelvis jamfora resultaten mot hogupplosta elektromagne-
tiska losare eller experimentella métningar. Detta hade bade starkt tillforlitligheten
hos TitanRCS och gett béttre forstaelse for vilka approximationer som ar mest kri-
tiska i tidiga designskeden.
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Slutsats

Inom arbetet utvecklades en geometri for ett konceptuellt smygflygplan utifran ett
forsvarsorienterat referensuppdrag. Flera av resultaten visade att sambandet mellan
aerodynamisk prestanda och lag radarupptéickbarhet var starkt beroende av lokala
utformningar snarare an enskilda 6vergripande designparametrar. Framfor allt iden-
tifierades luftintag, vingens bakkant, kantovergangar och den bakre geometrin kring
V-tail-konfigurationen som dominerande kallor till radarreflektioner.

Fran RCS-analyserna kunde det utlésas att relativt sma geometriska omraden bi-
drog dominant till radarsignatur snarare én flygplanets totala storlek och vingyta.
Stora reflexer kom som forvantat ifran luftintag, men de framsta hérstammade fran
vingarnas bakkanter. Dessutom var flygplanets medelvardesbildade radarsignatur
storre for langvagig stralning. Vissa smyganpassningar kunde darfor genomforas till
en begriansad aerodynamisk kostnad, medan andra modifieringar introducerade 6ka-
de problem kopplade till vagmotstand, intern volym och lagfartsprestanda.

CFD-resultaten visade en avvikelse mellan teoretiskt anvant glidtal (L/D) och upp-
matt i simulering pa 11,24 %, som kan forklaras av forenklade handberdkningar och
simuleringsmiljo. CFD-resultaten visade &ven tydliga transsoniska effekter dver ving-
profilen vid marschfart, dar lokala éverljudsomraden och stotvagor bidrog till 6kat
tryckmotstand. Samtidigt indikerade jamforelsen mot Sears-Haack-fordelningen att
flygplanets tvérsnittsarea i huvudsak foljde en gynnsam areaférdelning, dven om
vissa avvikelser kunde ses kring luftintag och centralkropp.

Arbetet visade darmed att konceptuell smygflygplansdesign i stor utstrackning hand-
lar om att identifiera vilka geometriska kompromisser som ger storst reduktion av
radarsignaturen utan oproportionerliga férsamringar av flygprestandan. Resultaten
pekar aven pa att RCS- och CFD-analyser kan anvindas for att identifiera sada-
na kritiska omraden i tidiga designskeden, forutsatt att metodernas begréansningar
beaktas vid tolkning av resultaten.
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A

Referensuppdrag och detaljerade

indata

Denna bilaga sammanfattar de parametrar, krav och antaganden som ligger till
grund for dimensioneringen av flygplanet. Dessa virden anvands som indata i metod

och analys.

A.1 Referensuppdrag

Tabell A.1: Sammanfattning av referensuppdrag

Parameter Virde

Uppdragstyp Attackuppdrag
Réackvidd (enkel vig) | ~1000 km

Total rackvidd ~2000 km

Marschhojd ~12km
Marschhastighet Transsonisk (Mach 0,9)
Loiter Kortvarig i malomrade
Payload ~1400 kg

Lastplacering Intern

A.2 Dimensionerande krav

Tabell A.2: Dimensionerande krav

Krav Beskrivning

Réackvidd Uppfylla attackuppdrag med reserv
Payload ~1400 kg intern last

Hastighet Transsonisk /6verljudskapabel
Smygegenskaper | Lag frontal RCS

Operation Marsch pa hog hojd (ca 12km)




A. Referensuppdrag och detaljerade indata

A.3 Designparametrar

Tabell A.3: Centrala designparametrar

Parameter

Varde

Vingbelastning (W/S) ~336 kg /m?
Dragkraft/vikt (T'/W) ~0,80
Lyft-till-motstand (L/D) | 8,63

Nolllyftmotstand (Cpg) | Antaget
Aspect ratio (AR) Lagt-medel
Pilformsvinkel Hog

A.4 Antaganden

Tabell A.4: Ovriga antaganden

Parameter Beskrivning

SFC Konstant antaget virde
Tomviktsfraktion | Historisk data
Radarmodell Monostatisk

Geometri Endast yttre form
Material RAM ej inkluderat

IT




B

Motorval

Tabell B.1: Tekniska specifikationer for General Electric F414-GE [30].

Parameter Viarde | Enhet
Maximal dragkraft (efterbrannkammare) 98 | kN
Langd 3,91 m
Diameter 0,89 m
Luftflode 77,1 kg/s
Vikt 1109 | kg
Bypass-forhallande 0,25:1 -
Totalt tryckférhallande (OPR) 30:1 -

ITT



Python-skript for
Viktfraktionsmetod och
Kanslighetsanalys

Foljande kod utvecklades for att iterativt berdkna flygplanets konvergerade startvikt

utifran
analyse

import
import

3 import

10

12

14

16

17

18

NONN W
w N

N
% N O Ot &

NN NN

def be

uppdragsprofilen, samt for att generera spindeldiagrammet for kénslighets-
n.

math
numpy as np
matplotlib.pyplot as plt

rakna_startvikt (modifier_ SFC=1.0, modifier LD=1.0,

modifier_We=1.0):

W_
W_
W_

C_
C_
L

L_
V_

V_

di
WO

wh

crew = 110.0
payload_start = 1420.0
drop = 1040.0

sec = (0.85 * modifier_SFC) / 3600.0
sec_wet = (1.8 * modifier_SFC) / 3600.0
D = 8.64 * modifier LD

D_dash = 4.63 * modifier_ LD
ms = 0.9 *x 295.0

ms_dash = 1.6 *x 295.0

ff = 1000.0
= 13000.0

ile abs(diff) > 0.1:
Wi = WO * 0.970
W2 = W1 * 0.985
W3 = W2 * math.exp(-(1000000.0 * C_sec) / (V_ms * L_D))

W4

W3 - W_drop

W_after_dash = W4 * math.exp(-(50000.0 * C_sec_wet) / (

V_ms_dash * L_D_dash))

W5 = W_after_dash * math.exp(-(950000.0 * C_sec) / (V_ms *

L_D))

IV

W6 = W5 * math.exp(-(1200.0 * C_sec) / L_D)
W7 W6 *x 0.990



C. Python-skript for Viktfraktionsmetod och Kanslighetsanalys

33 W_final = W7 * 0.995

35 W_fuel_total = (WO - W_final - W_drop) * 1.06
36 W_empty = 3746.0 + (WO * 0.259 * modifier_We)

38 WO_calc = W_empty + W_crew + W_payload_start + W_fuel_total

10 diff = WO_calc - WO
41 WO = WO + (diff *x 0.2)

13 return WO

5 WO_base = berakna_startvikt ()
6 W_empty_base = 3746.0 + (WO_base * 0.259)
17 W_fuel_base = WO_base - W_empty_base - 110.0 - 1420.0

v print (£"WO0: {WO_base:.1f} kg")
50 print (£"We: {W_empty_base:.1f} kg")
51 print (£"Wf: {W_fuel_base:.1f} kg")

53 #SPINDELDIAGRAM:

55 WO_base = berakna_startvikt ()
56 procent_andringar = np.linspace(-20, 20, 7)
57 multiplikatorer = 1.0 + (procent_andringar / 100.0)

50 pct_change SFC = [((berakna_startvikt(modifier_ SFC=m) - WO_base) /
WO_base) * 100 for m in multiplikatorer]

60 pct_change_ LD = [((berakna_startvikt(modifier_LD=m) - WO_base) /
WO_base) * 100 for m in multiplikatorer]

61 pct_change_We = [((berakna_startvikt(modifier_We=m) - WO_base) /
WO_base) * 100 for m in multiplikatorer]

63 plt.figure(figsize=(10, 7))
6« plt.plot(procent_andringar, pct_change_ SFC, marker=’o’, linewidth
=2, label=’SFC’)
65 plt.plot(procent_andringar , pct_change LD, marker=’s’, linewidth=2,
label="L/D’)
66 plt.plot(procent_andringar , pct_change_We, marker=’"’°, linewidth=2,
label="We/WO0’)

6s plt.axhline (0, color=’black’, linewidth=1)
60 plt.axvline (0, color=’black’, linewidth=1)
70 plt.grid(True, linestyle=’--7)

72 plt.title(’Kanslighetsanalys’)

73 plt.xlabel (’Férdndring av parameter [%]’)

74 plt.ylabel (’Férdndring av Startvikt WO [%]°)
75 plt.legend ()

76 plt.show ()



C. Python-skript for Viktfraktionsmetod och Kanslighetsanalys

C.1 Python-skript for Kravanalys (Constraint Di-
agram)
Foljande kod anvindes for att definiera flygplanets tillatna designrymd (Constraint

Diagram) utifran de uppstéllda prestandakraven, inklusive hantering av osékerhets-

band.

import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

AR = 2.8
e = 0.75
CDO = 0.01001

CD_wave_machl6 = 0.02950
CL_max_to = 1.8
CL_max_land = 1.8

g = 9.81
rho_sl = 1.225
K =1/ (np.pi * AR * e)

S_to_req = 800.0
S_land_req = 800.0

V_cruise_mach = 0.9
V_dash_mach = 1.6
n_turn = 5.0

Alt_cruise_km = 11.0
Alt_dash_km = 11.0
Alt_turn_km = 5.0
Alt_ceil_km = 13.0
ROC_ceil = 1.52

def get_density(alt_km):
if alt km < 11.0:
temp = 288.15 - 6.5 * alt_km
pressure = 101325 *x (temp / 288.15) *x5.2561
else:
temp = 216.65
pressure = 22632 * np.exp(-0.1577 * (alt_km - 11))
return pressure / (287.05 * temp)

def get_sound_speed(alt_km):
if alt_km < 11.0:
temp = 288.15 - 6.5 * alt_km
else:
temp = 216.65
return np.sqrt(1.4 * 287.05 * temp)

def get_alpha(alt_km, mach):
sigma = get_density(alt_km) / rho_sl
if mach > 1.0:
return (sigma**0.8) * (1.0 + 0.5 * mach)
IBE &
return sigma**0.7

VI
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C. Python-skript for Viktfraktionsmetod och Kanslighetsanalys

ws_kgm2 = np.linspace (100, 600, 100)
ws_pa = ws_kgm2 * g

tw_takeoff = (1.21 * ws_pa) / (rho_sl * g * CL_max_to * S_to_req)

3 ws_land_max = 380.0

def calc_dash_turn(cd0O_mod, e_mod):
CDO_active = CDO * cdO_mod
K_active = 1 / (np.pi * AR * (e * e_mod))
CDO_total_dash = CDO_active + (CD_wave_machl16 * cdO_mod)

rho_dash = get_density (Alt_dash_km)

v_dash = V_dash_mach * get_sound_speed(Alt_dash_km)

q_dash = 0.5 * rho_dash * v_dashx*x*2

alpha_dash = get_alpha(Alt_dash_km, V_dash_mach)
tw_dash_calc = (gq_dash * CDO_total_dash / ws_pa + K_active *
ws_pa / q_dash) / alpha_dash

rho_turn = get_density(Alt_turn_km)

v_turn = 0.9 * get_sound_speed(Alt_turn_km)

q_turn 0.5 * rho_turn * v_turn*x*2

alpha_turn = get_alpha(Alt_turn_km, 0.9)

tw_turn_calc = (g_turn * CDO_active / ws_pa + K_active * (
n_turn*x*2) * ws_pa / q_turn) / alpha_turn

rho_cr = get_density(Alt_cruise_km)

v_cr = V_cruise_mach * get_sound_speed(Alt_cruise_km)

q_cr = 0.5 * rho_cr * v_cr**2

alpha_cr = get_alpha(Alt_cruise_km, V_cruise_mach)
tw_cruise_calc = (g_cr * CDO_active / ws_pa + K_active * ws_pa
/ q_cr) / alpha_cr

rho_ceil = get_density (Alt_ceil_km)

v_ceil = 0.8 * get_sound_speed (Alt_ceil_km)
q_ceil = 0.5 * rho_ceil * v_ceil*x*2
alpha_ceil = get_alpha(Alt_ceil_km, 0.8)

tw_ceil_calc = ((q_ceil * CDO_active / ws_pa + K_active * ws_pa
/ q_ceil) + (ROC_ceil / v_ceil)) / alpha_ceil

return tw_dash_calc, tw_turn_calc, tw_cruise_calc, tw_ceil_calc

; tw_dash_nom, tw_turn_nom, tw_cruise_nom, tw_ceil_nom =

calc_dash_turn(1.0, 1.0)
tw_dash_worst, tw_turn_worst, _, _ = calc_dash_turn(0.01084 /
0.01001, 0.90)
tw_dash_best, tw_turn_best, _,
0.01001, 1.10)

calc_dash_turn (0.00917 /

plt.figure(figsize=(12, 8))

plt.plot(ws_kgm2, tw_takeoff, ’r-’, linewidth=2, label=f’Start ({
S_to_req:.0f} m)?’)

3 plt.plot(ws_kgm2, tw_cruise_nom, ’b--’, linewidth=2, label=f’Marsch

(M {V_cruise _mach})’)
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plt.plot(ws_kgm2, tw_ceil_nom, ’m-.’, linewidth=1.5, label=f’Toppho
jd ({Alt_ceil_km} km)’)
plt.axvline(x=ws_1and_max, color="k’, linestyle=’--’, linewidth=2,

label=f’Landning ({S_land_req:.0f} m)’)

plt.plot (ws_kgm2, tw_dash_nom, ’purple’, linewidth=2, label=’Dash
M1.6 (Nominal)’)

plt.fill_between (ws_kgm2, tw_dash_best, tw_dash_worst, color=’
purple’, alpha=0.2, label=’0Os&dkerhet Dash’)

plt.plot (ws_kgm2, tw_turn_nom, ’green’, linewidth=2, label=f’Svéing
{n_turn}g (Nominal)’)

plt.fill_between(ws_kgm2, tw_turn_best, tw_turn_worst, color=’green
>, alpha=0.2, label=’0Osékerhet Svang’)

; req_curves_worst = np.maximum.reduce ([tw_takeoff, tw_cruise_nom,

tw_dash_worst, tw_turn_worst, tw_ceil_nom])

plt.fill_between(ws_kgm2, req_curves_worst, 2.0, where=(ws_kgm2 <=
(ws_land_max * 0.9)), color=’gold’, alpha=0.3, label=’ROBUST
DESIGN SPACE?’)

; dp_ws = 336
dp_tw = 0.80
plt.scatter ([dp_ws], [dp_tw], color=’black’, marker=’X’, s=150,
zorder=10)
plt.text(dp_ws + 10, dp_tw, f’DESIGN POINT\nT/W={dp_tw}\nW/S={dp_ws
}’, fontsize=11, fontweight=’bold’, verticalalignment=’center’)

plt.title(’Robust Constraint Diagram’, fontsize=16)

2 plt.xlabel(’Vingbelastning W/S [kg/m~2]°’, fontsize=14)

plt.ylabel (’Dragkraft-till-vikt T/W’, fontsize=14)
plt.x1im (100, 600)

5 plt.ylim(0, 1.6)

plt.grid (True, which=’both’, linestyle=’--’, alpha=0.7)

7 plt.legend (loc="upper left’, framealpha=0.95, fontsize=10)

plt.tight_layout ()
plt.show ()

C.2 Python-skript for jamforelse av tvarsnittsa-
rea (Sears—Haack-fordelning)

Foljande Python-skript anvandes for att jamfora flygplanets tvarsnittsareafordelning
langs langdaxeln med en idealiserad Sears-Haack-fordelning. Skriptet beraknar de-
signens volym, motsvarande Sears—Haack-area, avvikelsematt samt de figurer som
anvands i avsnitt 5.2.5.

import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

L = 16.83
Mach = 1.00000000
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CDwave_openvsp = 0.06837070
theta_slices_used = 20

x_norm = np.array ([
D

A_design = np.array ([

1)

V_design = np.trapezoid(A_design, x)

s u =x / L

Amax_SH = (16 * V_design) / (3 * np.pi * L)
A SH = Amax_SH * (4 * u * (1 - u))*%x1.5

A_diff = A_design - A_SH

rms_diff
max_diff

np.sqrt (np.mean (A_diff**2))
np.max (np.abs (A_diff))

rms_percent = 100 * rms_diff / np.max (A_SH)
max_percent 100 * max_diff / np.max (A_SH)

# Integrerad absolut avvikelse langs kroppen
integrerad_abs_avvikelse = np.trapezoid(np.abs(A_diff), x)

# Relativ integrerad avvikelse jamfort med Sears-Haack-volymen
relativ_integrerad_avvikelse = 100 * integrerad_abs_avvikelse /
V_design

# Positiv och negativ avvikelse
overarea = np.trapezoid(np.maximum(A_diff, 0), x)

underarea = np.trapezoid(np.maximum(-A_diff, 0), x)

# Hur lika kurvorna &r i form
korrelation = np.corrcoef (A_design, A_SH) [0, 1]
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5 x_max_avvikelse =

C. Python-skript for Viktfraktionsmetod och Kanslighetsanalys

# Var stoérsta avvikelsen sker
idx_max_avvikelse = np.argmax(np.abs(A_diff))
x[idx_max_avvikelse]

A diff[idx_max_avvikelse]

A_diff_maxpunkt

print("\nJAMFORELSE MED SEARS-HAACK")
print("-" % 70)

print (f"Mach-tal fran OpenVSP
print (f"CDwave fran OpenVSP

print (f"Flygplanslédngd L

print (f"Antal theta-snitt anvéanda
print (f"Designens volym

print (f"Designens maxarea

{Mach:.3f}")
{CDwave_openvsp:.6f}")
{L:.3f} n")
{theta_slices_used}")
{V_design:.3f} m ")
{np.max (A_design):.3f}

2> print (f"Avvikelse d&r =

m II)
print (f"Sears-Haack maxarea = {np.max(A_SH):.3f} m
ll)

print (f"RMS-skillnad i area =
print (f"Maximal skillnad i area =
print (f"RMS-skillnad / SH maxarea =
print (f"Max skillnad / SH maxarea =

{rms _diff:.3f} m ")
{max_diff:.3f} m ")
{rms_percent:.2f} %")
{max_percent:.2f} %")

; print (f"Integrerad absolut avvikelse = {

integrerad_abs_avvikelse:.3f} m ")
print (f"Relativ integrerad avvikelse = {
relativ_integrerad_avvikelse:.2f} %")
print (f"Overarea jamfért med SH =
print (f"Underarea jamfoért med SH =
print (f"Korrelation med Sears-Haack =
print (f"Stdérsta avvikelse vid x =
mll

{overarea:.3f} m ")
{underarea:.3f} m ")
{korrelation:.4f}")
{x_max_avvikelse:.2f}

{A_diff_maxpunkt:.3f}

m |I)

# PLOT 1: AREADISTRIBUTION

.figure(figsize=(10, 6))

.plot(x, A_SH, "k--",
.plot(x, A_design,

linewidth=2, label="Sears-Haack")
"r-", linewidth=2, label="Design")
.xlabel ("Avstand frédn flygplanets nos, x [m]")

.ylabel ("Tvarsnittsarea [m ]1")
.title("Tvarsnittsareafdérdelning jamfort med Sears-Haack")
.grid(True)

.legend ()

.tight_layout ()

# PLOT 2: SKILLNAD
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plt.

.figure(figsize=(10, 5))

.plot(x, A_diff, linewidth=2)
.axhline (0, color="k", linestyle="--", linewidth=1)

.xlabel ("Avstand fran flygplanets nos, x [m]")
.ylabel ("Design - Sears-Haack [m ]1")
.title("Avvikelse fran Sears-Haack area-fdrdelning")
plt.
plt.

grid (True)
tight_layout ()

show ()
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CFD i1 Simcenter STAR-CCM -+

Nedan visas installningar for simuleringsmiljon, hur resultat har framtagits och in-
stéllningar for flygplanssimuleringarna i STAR-CCM+.
D.1 Simuleringsmiljo och fysik

I Tabell D.1 redovisas de overgripande fysikmodellerna och doméninstallningarna
som var konstanta for flygplanssimuleringarna. Virdena for tryck och temperatur
baseras pa ISA-standarden for 12km hojd [29].

Tabell D.1: Instdllningar for simuleringsmiljo och fysik i STAR-CCM+.

Parameter Installning
Fysikmodeller
Rumsdimension Three Dimensional
Tidsberoende Steady
Material Gas
Tillstandsekvation Ideal Gas
Losningsmetod Segregated Flow
Temperaturmodell Segregated Fluid Temperature
Flodesregim Inviscid
Gradientschema Gradients
Randvillkor (Mach 0,9 pa 12km)

Hastighet Mach 0,9
Initial velocity Mach 0,9 x [cos(«), 0, sin(«a)]
Stromningsriktning (a varierar) [cos(a), 0, sin(a)]
Statisk Temperatur (vid Apgrsen = 12km) | 218K
Statiskt Tryck (vid Apmarsen = 12km) 19330 Pa

Vindtunnelgeometri (Domén)
Huvuddomén Sfar (r = 75m)
Forfiningszon (Volumetric Control) Block [16,828 x 10,162 x 4,667] m
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D.2 Beridkningsnit (Mesh) for initial STL-geometri

Nedan redovisas de natgenereringsparametrar som anviandes for den forsta iteratio-
nen av flygplanet baserad pa en STL-fil. Pa grund av STL-formatets natur anvan-
des en Surface Wrapper med tillhérande geometriforfining. En visualisering av natet
aterfinns i Figur D.1.

Tabell D.2: Nétinstallningar for den inledande STL-modellen.

Parameter Installning

Valda Natmodeller Surface Remesher, Automatic Surface Repair,
Polyhedral Mesher, Prism Layer Mesher

Automated Mesh Base Size 0,5 m

Surface Wrapper Base Size 0,2 m

Minimum Surface Size (Wrapper) | 20 %

Volumetric Control Custom Size: 10 % (av Automated Mesh Base Size)

Antal Prism Layers 3 st

Antal Celler 1 083 195 st

Antal Interior faces 7 316 213 st

Antal Vertices 6 291 304 st
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D.3 Berakningsniat och randvillkor for iteration
med Oppna intag

For denna iteration separerades luftintagen fran huvudkroppen i geometrin for att
tillita genomstromning av luft i fronten (Free Stream), medan utblaset forblev en
solid yta (Wall). Upplésningen for ytbeskrivningen 6kades genom att sdnka storleken
pa Surface Wrapper.

Tabell D.3: Nét- och randvillkorsinstéllningar for Iteration 2.

Parameter Installning

Geometri och Randvillkor

Geometriuppdelning Split by angle (35°)
Geometridelar (Parts) Kropp, Luftintag
Randvillkor: Luftintag Free Stream
Randvillkor: Utblas Wall (Sluten yta)
Natinstallningar

Automated Mesh Base Size | 0,5 m
Surface Wrapper Base Size | 0,15 m

Antal Celler 1 097 189 st
Antal Interior faces 7 399 059 st
Antal Vertices 6 359 358 st
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D.4 Berakningsnat och randvillkor for slutgiltig
modell

I den slutgiltiga iterationen separerades bade intag och utblas for att skapa en Flow-
Through-modell. For att undvika att natet fiét ihop vid de skarpa intagskanterna
applicerades en lokal geometriforfining. Har genomfordes en matning vid Mach 0,9
och en vid mach 1,6. Det resulterande nétet visas i Figur D.2.

Tabell D.4: Nat- och randvillkorsinstallningar for Iteration 3.

Parameter Installning
Geometri och Randvillkor
Geometridelar (Parts) Kropp, Inlet, Outlet

Randvillkor: Inlet Free Stream

Randvillkor: Outlet Free Stream
Natinstallningar

Automated Mesh Base Size 0,5 m

Surface Wrapper Base Size 0,15 m

Custom Surface Control (Inlets) | Max storlek: 0,015 m

Antal Celler 1 099 180 st

Antal Interior faces 7 413 376 st

Antal Vertices 6 372 479 st

XV



D. CFD i Simcenter STAR-CCM+

D.5 Visualisering och datauttag

For att utvirdera flygplanets aerodynamiska prestanda definierades ett antal rap-
porter och geometriska snitt for visualisering, vilka redovisas i Tabell D.5.

Tabell D.5: Definition av rapporter, snittplan och visualiseringsscener.

Kategori Instédllning / Beskrivning
Rapporter

Lift Report Riktning: [—sin(«), 0, cos(a)] (+7)

Drag Report Riktning: [cos(«), 0, sin(a)] (4+X)

Referenstryck (for Reports) | 19330 Pa
Hirledda Geometrier (Derived Parts)

Symmetriplan Y = 0 (Skér i mitten av kroppen)
Tvérsnitt Vinge Normalkoordinat: 1 m bakom vinge
Tvarsnitt Stjartfena Normalkoordinat: 1 m bakom stjartfena

Grafer och Scener (Visualisering)

Konturplottar Tryckfordelning (Pa) 6ver flygkropp

Hastighetsfilt, m/s (Velocity Magnitude / Velocity)
Geometri Visualisering av ytnat (Mesh)
Monitorer Residualkonvergens over iterationer

Aerodynamiskt glidtal (L/D) 6ver iterationer

D.6 Figurer och ytterligare grafer frain STAR-CCM+-

I figur D.1 syns den initiala meshen vid iterationen med stangda luftintag. I figur D.2
syns den forfinade meshen vid iterationen med bade in- och uttag. Meshens storlek
och detalj ar en avviagning mellan att fa goda varden och spara pa berakningska-
pacitet. Figur D.3 ar ett exempel pa hur residualerna for den férsta matningen sag
ut efter att det hade stabiliserats. Residualerna for samtliga métningar holl sig ge-
nerellt under 0,005, som tyder pa att skillnaden mellan ett observerat véirde och
programmets modellerade véirde ér lagt och métningen ar foljaktligen palitlig.
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Figur D.1: Visualisering av berdkningsnétet (automated mesh) fran sidan vid forsta
berakningen.
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Figur D.2: Visualisering av berdkningsnatet vid den slutgiltiga iterationen. Har ar
meshen pa flygplanet forfinad jamfort med figur D.1.

Residuals

0.05 4

esidu

0.01

0.005 4

0.0014

0.0005 4

T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300 320 340 360 380 400
Iteration

Figur D.3: Residualer vid forsta iterationen. Residualerna stabiliseras har till under
0,003.
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Kod for RCS-berakning

Koden for RCS-berakningen finns tillgénglig pa https://github.com/u296/titanrcs.
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