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Sammanfattning

Arbetet behandlar en konceptuell design av ett supersoniskt smygflygplan. Syftet
med arbetet har varit att undersoka hur designval for flygplanets aerodynamiska
egenskaper paverkar flygplanets radaregenskaper. Projektet genomfordes inom ramen
for forskning kopplad till framtida generationers stridsflygplan. Arbetet har varit
en iterativ process och inleddes med en konceptuell dimensionering dér kraven och
uppdragsprofilen faststalldes. Darefter utvecklades flygplanets geometri som inklu-
derade vingkonfigurering, framdrivningssystem och flygkroppens design. Arbetet
har vidareutvecklats utifran bland annat handberdkningar och CFD-berédkningar i
StarCCM+ samt modelleringar i OpenVSP.

For att kunna utveckla ett supersoniskt flygplan med smygegenskaper har hiansyn
till smygtekniska designprinciper sasom svepta ytor och kantanpassning tagits.
Samtidigt har dessa designval analyserats utifran dess aerodynamiska paverkan.
Resultatet av arbetet visar en modellering av flygplanet dar kompromisser mellan
goda smygegenskaper och aerodynamisk effektivitet behovts goras. De slutsatser som
kunde dras var att projektet uppfyllde de mal som faststélldes och att det finns en
tydlig kompromiss mellan smygtekniken och aerodynamisk prestanda som behover
tas i hdnsyn till i tidig fas av en design. Arbetet visar dven pa hur konceptuella
metoder och forenklade modeller kan anvindas for att skapa en flygplansdesign som
kan ligga till grund for fortsatt utveckling i framtiden.

Nyckelord: Kandidatarbete, supersonisk, smygflygplan, aerodynamik.



Abstract

This bachelor’s thesis presents a conceptual design of a supersonic stealth aircraft,

focusing on the trade-off between aerodynamic performance and radar cross section
(RCS) reduction.

An iterative design process was used, starting with conceptual sizing and a definition
of the mission profile. The geometry of the aircraft was developed using analytical
calculations, modeling in OpenVSP and CFD simulations in STAR-CCM+. To ensure
low radar signature while being able to fly supersonic, stealth principles such as
planform alignment and swept surfaces were used and evaluated against aerodynamic
requirements.

The results show a model that balances the trade-offs between aerodynamic efficiency
and stealth qualities and concludes that there are clear compromises between stealth
and aerodynamics, which needs to be taken in consideration early in the design
process. Furthermore, the thesis shows how conceptual methods and simplified models
can be used to create an airplane design which can be used as a foundation for
continued developement in the future.
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Akronymer

Nedan é&r listan 6ver akronymer som har anvants genom hela denna avhandling
listade i alfabetisk ordning:

BVR
CAD
CFD
EM
FDTD
FEM
FMV
GO
MAC
MACCE
MoM
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NASA
NATO
OpenVSP
PEC
PO
PTD
RCS
SFC
VLM
WVR

Beyond Visual Range

Computer Aided Design

Computational Fluid Dynamics
Elektromagnetisk (Electromagnetic)
Finite-Difference Time-Domain

Finite Element Method

Forsvarets materielverk

Geometrisk optik (Geometric Optics)
Medelaerodynamisk korda

Military Adaptive Cooling and Compression Engine
Method of Moments

National Advisory Committee for Aeronautics
National Aeronautics and Space Administration
North Atlantic Treaty Organization

Open Vehicle Sketch Pad

Perfekt elektrisk ledare (Perfect Electric Conductor)
Fysikalisk optik (Physical Optics)

Physical Theory of Diffraction

Radar Cross Section

Specific Fuel Consumption

Vortex Lattice Method

Within Visual Range
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Nomenklatur

Nedan dr nomenklaturen for index, uppséattningar, parametrar och variabler som har
anvants genom hela denna rapport.

A Area hos reflekterande yta
AR Vingforhallande (Aspect ratio)
b Vingspann

b Sparvidd for huvudhjul

B Magnetisk flodestéithet

c Ljusets hastighet i vakuum
CL Lyftkoefficient

Ch Luftmotstandskoefficient

Cin., Tippmomentkoefficient

D Luftmotstand

D(0;,6,) Diffraktionskoefficient

e Oswalds effektivitetstal

E Elektriskt falt

g Graviationsfalt

G(r,r’) Greenfunktion for fria rummet
g Tyngdpunktens hojd

H Magnetiskt falt

7 Enhetsvektor i infallande riktning
J Stromtathet

k Vagtal, k = 27/ gy

M Machtal

n Enhetsnormal till yta

P Tryck

q Dynamiskt tryck

r Positionsvektor



Rz Maximalt detektionsavstand for radar

S Enhetsvektor i spridd riktning

S Vingarea

S flapped Den del av vingarean som téacks av klaffar
S/ Srer Referensarea; den totala vingarean

t/c Tjockleksforhallande pa vingprofilen

T Dragkraft

\% Hastighetsfalt

Vapp Inflygningshastighet

Vitaul Stallhastighet

Teg Tyngdpunktens position

Tm Huvudhjulens position

Tn Noshjulets position

Zy Karakteristisk impedans for vakuum

« Anfallsvinkel

OEM Storleksparameter for spridning, agy = 2wrD/\
6] Stotvagsvinkel

v Specifik virmekapacitetsforhallande

Velimb Stigningsvinkel

AC) maz Profilens maximala lyftkraftsokning beroende pa klafftyp
€ Permittivitet hos medium

€0 Permittivitet i vakuum

0;y, Infallsvinkel

Ot Brytningsvinkel

AEM Vaglangd

A Svepvinkel pa vingens framkant

App Svepvinkeln for klaffens gangjarnslinje (hinge line)
1 Permeabilitet hos medium

Lo Permeabilitet i vakuum

p Luftens densitet

PEM Volymladdningstathet

o Radar cross section (radartvérsnitt)

O cond Elektrisk ledningsférmaga
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1

Inledning

Utvecklingen av radarteknik har i stor utstrackning drivits av behovet att starka
formagan att upptéicka och skapa skydd inom militdra tillampningar. Syftet bakom
arbetet for forbattrade smygegenskaper ar att kunna varna civilbefolkningen pa
ett effektivare vis. Samtidigt innebar utveckling av radaregenskaper att militaren
kan upptacka fler typer av hot som till exempel kryssningsrobotar, missiler och
drénare [1].

Nér arbetet med radarteknik gor framsteg stélls 6kade krav pa utformningen av
stridsflygplan. Den 6kade detektionsformagan innebér att de traditionella metoderna
for operativ uthallighet , sasom mandéverformaga och hog hastighet, inte racker till.
Reducerad signatur har blivit en avgérande designparameter i moderna stridsflygplan.
Smygegenskaper uppnas genom anpassning av bland annat geometri. Samtidigt
paverkar en sadan anpassning flygplanets aerodynamiska egenskaper. Detta ar
sarskilt viktigt for framtidens stridsflygplan dar bade reducerad radarmalyta och hog
flygprestanda stélls som centrala krav.

Vid Chalmers bedrivs forskning inom flygmotorer i samverkansprojekt med de
industriella aktorerna GKN Aerospace och SAAB Aeronautics. For att mojliggora
relevanta systemstudier kriavs en 6vergripande flygplansmodell som representerar
realistiska geometriska och aerodynamiska forutsiattningar. Motorprestanda kan
inte analyseras isolerat utan paverkas av flygplanets konfiguration, luftintag och
massfordelning. Detta skapar ett behov av konceptuella modeller for flygplan med
bade aerodynamiska egenskaper och reducerad radarsignatur.

Detta kandidatarbete behandlar darfor konceptuell design av ett supersoniskt smyg-
flygplan déar fokus ligger pa att skapa en geometri med goda aerodynamiska egenska-
per och reducerad radarsignatur.

1.1 Bakgrund

I detta avsnitt presenteras den kontext och de grundliaggande forutsattningar som
motiverar arbetets utformning. Genom att belysa dessa aspekter skapas en grund
for den efterfoljande problemformuleringen och studiens syfte.



1. Inledning

1.1.1 Teknologisk utveckling av niasta generationens strids-

flygplan

Historiskt sett har utvecklingen av stridsflygplan huvudsakligen f6ljt den aktuella
hotbilden i véarlden och den tekniska kapaciteten. Under sent 1900-tal utmérktes
utvecklingen framst av att uppna hog hastighet, god mandverférmaga, effektiv
bevapning samt god radarprestanda. Detta resulterade i att stridsflygplan optimerade
for luftstrid och genskjutning pa langa avstand, ett exempel pa ett sadant flygplan
visas i figur 1.1.

Figur 1.1: JAS 39 Gripen, ett stridsflygplan av fjarde generationen [2].

I takt med att att sensor- och radarteknik har utvecklats har darmed féormagan att
uppticka och folja flygplan forbéattrats avsevért [3]. Saledes har forutséttningarna
for luftstrid ocksé forandrats. Overlevnadsférmégan handlade inte enbart om hur
hég hastighet flygplanet kunde uppna, eller hur bra manévrering det hade. Utan det
handlade i allt hogre grad om att minska sannolikheten for att bli upptéackt.

Utvecklingen av 5:e, se figur 1.2, och nésta generationens (6:e) stridsflygplan kénne-
tecknas darfor inte enbart av avancerade sensorer, forbattrad dataintegration och
samverkan med obemannade plattformar, utan &ven av optimering av smygegenska-
per. Geometrisk utformning, intern vapenbéring och materialval optimeras for att
minimera radarmalyta och darmed sannolikheten for att bli upptéackt [3].

Figur 1.2: Lockheed Martin F-22 ett stridsflygplan av femte generationen [4].



1. Inledning

1.1.2 Samspelet mellan smygformaga och aerodynamisk pre-
standa

En av de storsta utmaningarna vid utveckling av smygflygplan ar samspelet mellan
aerodynamik och RCS (Radar Cross Section). Ur ett rent aerodynamiskt perspektiv
ska flygplan ha mjuka och runda former for att minimera turbulens samt bibehalla ett
laminart stromningsskikt. Ett exempel pa detta kan vara ett kommersiellt flygplan
som har manga mjuka kurvor. Radarsignaturen pa ett sadant flygplan blir hog, da
radarsignalerna studsar at alla hall [5].

Principerna for smygteknik talar daremot for att designa precis tvért om, alltsa
manga plana ytor och fa vinklar. Detta for att kontrollera reflektionen av inkommande
elektromagnetisk stralning. Genom att designa flygplanet med sa fa unika vinklar
som mojligt, samt att vinklarna samspelar med varandra, kan konstruktoren av
flygplanet styra radarekona till ett fatal och smala sektorer [5].

Eftersom aerodynamik och minskad radarsignatur inte alltid samverkar behéver
dédrmed kompromisser goras i designen. Eventuella vapen och annan last som pa
vissa stridsflygplan hanger under vingarna, kan exempelvis behova integreras i planet
vilket leder till 6kad vikt och tvarsnittsarea. Luftintagen kan dven behdva vara
S-formade, vilket 6kar turbulensen som kommer in i kompressorn. Detta dr bara ett
par exempel pa kompromisser, och fler tas upp i senare kapitel [6].

1.1.3 Sveriges forsvarspolitiska och geografiska ramverk

Sveriges forsvarspolitik har under de senaste aren genomgatt radikala forandringar.
Som medlem i NATO behdéver det svenska flygvapnet skydda det nationella luftrum-
met och samtidigt bidra till alliansens kollektiva forsvar. Ostersjoregionen ar ett av
virldens mest bevakade luftrum med néarhet till hotbilder som Ryssland [7]. Detta
stéller exceptionella krav pa framtidens flygsystem.

Utover det sakerhetspolitiska laget dikteras designkraven pa svenska flyg av geo-
grafiska forutsattningar och en utmanande infrastruktur. Sverige har vagbaser i
skogsterrdng med korta start- och landningsstrackor. Geografin préaglas av stora ytor
som varierar i nordliga klimat och temperaturer.

1.2 Syfte

Syftet med kandidatarbetet ar att fa forstaelse for grundléggande designprinciper
for smygflygplan och dess aerodynamiska egenskaper genom analys i tidig designfas.
Detta gors genom att utveckla en preliminar design av ett jaktflygplan for lufto-
verldgsenhet med fokus pa just avvigningar mellan aerodynamisk prestanda och
smygegenskaper.



1. Inledning

1.3 Mal & Problemformulering

Utvecklingen av moderna stridsflygplan praglas i allt hogre grad av krav pa laga
upptéacktsmojligheter och saledes béattre smygegenskaper. Smygegenskaper uppnas
huvudsakligen genom geometrisk utformning, matrialval samt integrering av flygplans-
komponenter [5]. Allt detta paverkar i sin tur flygplanets aerodynamiska prestanda.
I tidiga designfaser, sasom konceptdesign, maste darfor kompromisser goras mellan
aerodynamisk effektivitet och smygegenskaper.

Det ursprungliga uppdraget for detta kandidatarbete ér att koppla samman design-
principer for smygflygplan med forenklade aerodynamiska modeller i syfte att skapa
en referensmodell anvandbar for framtida studier inom motorintegration. Eftersom
problemet analyseras narmare genom en problemanalys ér problemet bredare dn sa.
Det ar komplicerat att gora en direkt och avancerad koppling mellan smygegenskaper
och aerodynamik, sirskilt inom ramen for ett kandidatarbete. Det priméra problemet
kan darfor anses vara att analysera aerodynamisk prestanda hos ett konceptuellt
smygflygplan och undersoka hur geometrisk utformning kan forbattra dess smyge-
genskaper. Detta innebar att fokus for arbetet ligger pa att identifiera relevanta
geometriska och aerodynamiska parametrar i tidig designfas, snarare dn att optimera
och skapa ett fardigt flygplanskoncept.

For att hantera det priméra problemet kravs en uppdelning i flera delmal. Ett delmal
ar att identifiera vilka grundliaggande designprinciper som anvands for att reducera
radarmalytan hos smygflygplan. Ett ytterligare delmal ar att undersoka hur dessa
designval paverkar aerodynamiska egenskaper sasom lyft, stabilitet och mandvre-
ringsformaga. Ett tredje delmal utgors av hur aerodynamik och smygegenskaper kan
integreras i en gemensam modellstruktur.

1.4 Avgransningar

Projektet avgransas for att kunna slutféras pa en termin, det vill sdga inom 4
manader. Stort fokus kommer att ligga pa planets yttre geometri for att kombinera
aerodynamik med lag radarsignatur. Pa grund av detta kommer rapporten inte att
behandla motordesign, systemarkitektur och interna komponenter i planet. Den
smygteknologi som flygplanet kommer designas utifran ar att uppna en design med
reducerad radarsignatur, for en monostatisk radar endast med hjalp av geometrisk
formgivning, dér andra smygegenskaper sasom varmesignatur inte undersoks.

Annu en avgrinsning som gors ar att studera ett ensitsigt jaktflygplan avsett for
luftoverldgsenhet som ar anpassat for operationer i svensk miljo. Avgriansningen ute-
sluter darmed samtliga attack-och bombplan, obemannade farkoster samt flersitsiga
plan. Detta bor styra projektet mot ett plan som passar den svenska forsvarsmaktens
krav. Arbetet begrinsas dessutom till endast teoretiska analyser, detta innebér att
inga prototyper eller fysiska modeller kommer att konstrueras eller testas.



2

Aerodynamisk teori

I kapitel 2 presenteras den aerodynamiska teorin som ligger till grund for projekt-
arbetet. Fokus ligger i att behandla grundlaggande begrepp inom flygaerodynamik
som exempelvis lyftkraft och luftmotstand.

2.1 Aerodynamiska koefficienter

De aerodynamiska koefficienterna som presenteras i detta avsnitt ar bland annat
koefficienter for lyft- och motstandskraft som &r avgorande for den aerodynamiska
prestandan pa flygplanet.

2.1.1 Lyftkoefficient C; och Luftmotstandskoefficienten Cp

Lyftkoefficienten C}, beskriver forhallandet mellan lyftkraften som genereras av en
vinge och det dynamiska trycket pa luftflodet. Lyftkoefficienten &r dimensionslos och
beraknas med

(2.1)

dar L ar lyftkraften och S ér vingarean. Lyftkoefficienten anvénds i flygplanskonfigu-
rering for att bestdmma vilken lyftkraft som kravs vid olika segment i uppdragsprofi-
len [6].

Luftmotstandskoefficienten C'p anger forhallandet mellan luftmotstandet som verkar
pa flygplanet och det dynamiska trycket i luftiddet. Aven luftmotstandskoefficienten
ar dimensionslos och berdknas enligt foljande

(2.2)

dar D ar mostandskraften och S ar vingarean. For att kunna berdkna flygplanets
aerodynamiska motstand samt dess effekter genom foérhallande mellan lyft och
luftmotstandet (drag) tas Cp fram [8].
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2.1.2 Lyft-till-drag-forhallanden L/D

Lyft-till-drag-forhallandet L/D &r ett forhdllande mellan lyftkraften L och luftmot-
standet D som verkar pa flygplanet [6]. Forhallandet anvinds for att beskriva den
aerodynamiska effekten pa flygplanet dar ett hogre varde innebér att flygplanet
genererar mer lyft i forhallande till motstandet. L/D tas fram fran
CL,

Cp’

och kan anvéndas for att analysera flygplanets prestanda. L/D anvinds exempelvis i
berédkningar av bransleférbrukning.

L/D = (2.3)

Vid ett kdnt maximalt lyft-till-drag-férhallande (L/Da.) kan L/D for stigning
(L/Dgimp) approximeras till [6]

L
~ 0,75 - (=) maz- 2.4
Dclimb ’ (D> ( )

2.2 Supersonisk aerodynamik

Detta avsnitt behandlar de aerodynamiska fenomen som uppstar i supersoniska
hastigheter. Néar en hastighet ¢verstiger ljudets hastighet uppstar sérskilda fenomen
sasom stotvagor, expansionsvagor och vagmotstand. Dessa har stor paverkan pa ett
objekts aerodynamiska prestanda och utformning.

2.2.1 Mach-tal M

Mach-talet M &r den parameter som beskriver forhallandet mellan flygplanets has-
tighet och ljudhastigheten i den omgivande luften. Mach-talet definieras som

V
M= — 2.5
- (25)
dar V ér flygplanets hastighet och a &r ljudhastigheten [9]. Mach-talet anvinds
for att beskriva om flygningen sker i subsoniskt, transsoniskt eller supersoniskt

hastighetsomrade, dar

M < 1: subsoniskt,
M =~ 1: transoniskt,

M >1: supersoniskt.

2.2.2 Kontinuitet och kompressibilitet

Kontinuitetsekvationen

dp
— . p— 2-
at+V (pV) =0, (2.6)

dar V ar flodeshastigheten, beskriver hur massan i ett flode bevaras [8]. Kompressibelt
flode innebér att densiteten p varierar i flodet. Ett flode betraktas ofta som inkom-
pressibelt vid laga hastigheter, medan kompressibilitet blir viktig nar hastigheten
nérmar sig ljudets hastighet, typiskt vid Mach-tal 6ver cirka 0,3 [8].
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2.2.3 Stotvagor

Vid supersoniska hastigheter éverskrider ett objekts hastighet den hastighet som
tryckvagor fardas i luften. Tryckvagorna hinner dédrmed inte sprida sig framat i flédet.
Detta resulterar i en abrupt forandring av flodets tryck, densitet och hastighet. Detta
fenomen kallas for en stotvag [8].

Det finns tva huvudtyper av stotvagor, normala stotvagor och sneda stotvagor. En
normal stotvag ar vinkelrat mot flodesriktningen och ger den kraftigaste mojliga
tryckokningen samt bromsar luften fran supersonisk till subsonisk hastighet pa kortast
mojliga stracka. Denna process ér irreversibel och medfor stora energiforluster i form
av entropiokningar [9].

Sneda stotvagor uppstar daremot nar flodet moter en vinklad yta, exempelvis en
spetsig nos eller en svept vinge. Till skillnad fran normala stotvagor kan flodet forbli
supersonisk efter en sned stotvag, beroende pa stotvagens vinkel. Sambandet mellan
stotvagsvinkeln /3, deflektionsvinkeln 6 och Mach-talet M ges av relationen.

M?sin?5 -1

tan = 2 cot
an € BMQ(qucosZB) +2’

2.7)

dar ~ ar luftens specifika varmekapacitetsforhallande. Denna relation kallas for 6—5—
M-sambandet och anvinds for att bestdmma stotvagsvinkeln for en given geometri
och Mach-tal [9].

2.2.4 Vagmotstand

Da ett objekt ror sig med supersonisk hastighet uppstar ytterligare en typ av
luftmotstand som saknar motsvarighet vid subsoniska hastigheter. Detta luftmotstand
kallas vagmotstand (wave drag). Vagmotstandet ar direkt kopplat till de stotvagor
som bildas runt objektet och utgor vid supersoniska hastigheter en av de dominerande
bidragande faktorerna till det totala luftmotstandet [8].

Vagmotstandet kan delas upp i tva bidrag. Det forsta dr volymrelaterat vagmotstand
(volume wave drag), vilket beror pa flygkroppens volym och tvérsnittsarea. Det andra
bidraget ar lyftkraftrelaterat vigmotstand (lift-dependent wave drag), vilket uppstar
till foljd av de tryckkrafter som ar forknippade med lyftkraftsgenerering i supersonisk
hastighet [9].

Vid design av flygplansgeometrier kan vagmotstandet minimeras vid anvindning
av tunna vingprofiler och smala geometrier. En 6kad svepvinkel reducerar ocksa
vagmotstandet eftersom det effektiva Mach-talet vinkelratt mot vingkanten minskar,
vilket fordrojer uppkomsten av kraftiga stotvagor [6].

2.2.5 Expansionsvagor

Nar ett objekt ror sig med supersonisk hastighet kan luften dven accelerera runt
konvexa ytor genom ett fenomen som kallas Prandtl-Meyer-expansion. Till skillnad

7
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fran stotvagor, dar luften bromsas upp och trycket 6kar abrupt, sker expansionen
gradvis over ett flaktformat omrade. Detta kallas expansionsvag. Genom expansionen
minskar trycket och temperaturen samtidigt som lufthastigheten ckar [9].

Expansionsvagor uppstar exempelvis nar luften passerar 6ver en bakatlutande yta
eller en konvex del av en vingprofil. Vid supersonisk flygning bidrar expansionsvagorna
till tryckfordelning 6ver vingarna och paverkar darmed lyftkraften och luftmotstandet.
Till skillnad fran stotvagor dr Prandtl-Meyer-expansion en isentropisk process, vilket
innebdr att den &r reversibel och inte medfér nagra energiférluster [9].

2.2.6 Intern aerodynamik vid supersoniska hastigheter hos
luftintag

Intern aerodynamik behandlar floédesegenskaper inuti ett objekt, till skillnad fran
extern aerodynamik som beskriver flédet kring objektets utsida [9]. Vid supersoniska
hastigheter ar intern aerodynamik speciellt relevant for luftintag. Kompressorn for en
jetmotor dr konstruerad for subsoniskt inflode och kan inte hantera supersoniskt flode
utan risk for instabilitet och prestandaforluster. Saledes méaste luftflodet bromsas
ned fran supersonisk hastighet till subsonisk [6].

Denna minskning av hastighet hos luftflodet sker genom ett system av stotvagor
i luftintaget. En enda normalstot skulle visserligen bromsa luften till subsonisk
hastighet, men medfor stora tryckforluster och ar darfor ineffektiv. Istéllet anvands
en sekvens av sneda stotvagor f6ljt av en avslutande normalstotvag, vilket ger samma
hastighetsminskning men med betydligt lagre totala tryckforluster [9].

For varje sned stotvag ges sambandet mellan infallande Machtal, stotvagsvinkel
$ och deflektionsvinkel § av 6—5—M-sambandet [10]. Stotvagsvinkeln for en given
insugsgeometri och ett givet Machtal kan bestdmmas ur detta samband. Machtalet
normalt mot stotvagen fore respektive efter stotvagen ges av

Mnl = Ml sin ﬁ, Mn2 = Mz Sin(ﬁ - 9), (28)

dar M, och M, ar machtalen fore respektive efter stotvagen [10]. Det dr normalkom-
ponenten M,,; som avgor styrkan pa stotvagen och darmed tryckforlusten. Genom
att vilja en geometri som ger en liten deflektionsvinkel 6 halls M,,; 1lag och tryck-
forlusterna minimeras. Efter den avslutande normalstotvagen ges det resulterande
Machtalet av

2 (7 - 1)M 12 +2

M - (y 1)
vilket alltid ger ett subsoniskt Machtal for M; > 1 [10]. Detta ér ett krav for att
kompressorn ska kunna arbeta korrekt.

(2.9)

2.3 OpenVSP och VSPAERO

OpenVSP (Open Vehicle Sketch Pad) ar ett CAD-verktyg (Computer-Aided-Design)
utvecklat av NASA (National Aeronautics and Space Administration) for konceptuell

8
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flygplansmodellering. Programmet mojliggér en snabb geometrisk modellering av
flygplanskroppar, vingar och andra komponenter [11].

VSPAERO ér ett aerodynamiskt analysverktyg integrerat i OpenVSP som loser flodet
kring en geometri med hjalp av bland annat virvelgittermetoden (Vortex Lattice
Method, VLM). Metoden approximerar lyftkraften genom att modellera vingen som
ett nat av virvlar och forutsatter att luftflodet foljer vingens yta utan separation.
VSPAERO kan anvéindas for att snabbt uppskatta aerodynamiska koefficienter sasom
lyftkoefficienten C'p och luftmotstandskoefficienten C'p vid olika anfallsvinklar och
Mach-tal [11].

2.4 Computational Fluid Dynamics (CFD)

CFD (Computational Fluid Dynamics) dr en metod for numerisk lésning av de
styrande flodesekvationerna genom diskretisering av ett kontinuerligt flodesfalt [8]. T
foljande delkapitel presenteras den teoretiska bakgrund som ligger till grund for de
simuleringar som utfors i denna studie.

2.4.1 Navier—Stokes, Eulers och energiekvationer

Navier—Stokes-ekvationerna

DV
P = ~VP e+ VY, (2.10)

dir g ar gravitationaccelerationssvektorn och p ar trycket, beskriver hur ett flu-
idfléde ror sig och utgér Newtons andra lag applicerad pa ett fluidvolymelement.
Vansterledet representerar fluidens acceleration, dar p ar fluidens densitet och V ar
hastighetsvektorn. Forsta termen pa hogersida visar tryckgradientens paverkan pa
fluidens acceleration och andra termen &r tyngdkraft. Den tredje termen beskriver
hur inre friktion i fluiden motverkar rorelsen och jémnar ut hastighetsskillnader, dér
p ar viskositet [8].

Eulers ekvationer

DV

"Dt

ar en forenklad form av Navier—Stokes-ekvationerna dar viskosa effekter forsummas.

Detta motsvarar antagandet om ett oviskost flode, vilket innebar att den viskosa
termen i rorelseméngdsekvationen utelamnas [8].

= —Vp+pg, (2.11)

Energiekvationen
di
Pt
beskriver energibalansen i en fluid. Vansterledet representerar fordandringen av den
inre energin hos en fluidpartikel. Foérsta termen dr materialderivatan av den specifika
inre energin, medan den andra termen motsvarar tryckarbete vid kompression eller
expansion. Hogerledet beskriver varmeledning genom den forsta termen och viskos
dissipation genom den andra termen [8].

+p(V-V)=V-(kVT) + @, (2.12)
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2.4.2 Simcenter STAR-CCM-+

Simcenter STAR-CCM+ ér ett CFD-verktyg som numeriskt loser de styrande flo-
desekvationerna genom diskretisering av berdkningsdoméanen. Doméanen delas upp
i ett stort antal kontrollvolymer, dar ekvationerna loses approximativt med finita
volymmetoden. Ett berdkningsnit (mesh) genereras 6ver omradet och kan besta
av exempelvis polyhedrala eller trianguldra celler. Randvillkor specificeras for att
beskriva inflode, utflode och omgivande flodesforhallanden. Vid simulering kan oli-
ka fysikmodeller valjas beroende pa problemets natur, exempelvis oviskost eller
viskost flode samt inkompressibla eller kompressibla forhallanden. Resultaten kan
darefter visualiseras i form av grafer och scener. Vid import av CAD-geometrier
kan programmet hantera STEP- och STL-filer. STL beskriver geometrin som en
triangulerad approximation av ytan, medan STEP representerar geometrin exakt
i volymform, vilket generellt ger hogre geometrisk noggrannhet men till en hogre
berakningskostnad [12].
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Teori for flygplanskonfigurering

I detta kapitel presenteras den teori som ligger till grund for projektets konceptuella
flygplansdesign. Kapitlet behandlar uppdragsprofiler, inledande dimensionering av
vikt och vingarea, vinggeometri, framdrivningssystem, landningsstéll samt flygpre-
standa. Teorin utgor grunden for de dimensioneringsberdkningar och designval som
presenteras i kapitel 5.

3.1 Uppdragsprofiler

En uppdragsprofil beskriver de flygfaser som ett flygplan genomfér under ett typiskt
uppdrag. Inom konceptuell flygplansdesign anvinds uppdragsprofiler som ett centralt
verktyg for att definiera olika prestandakrav som flygplanet maste uppfylla. Genom att
definiera uppdraget i ett tidigt skede kan grundlaggande designparametrar faststéallas
som mojliggor en forsta dimensionering av flygplanet [6].

Uppdragsprofiler delas upp i flera segment som tillsammans beskriver hela flygningen
fran start till landning (se figur 3.1). Varje segment stiller olika krav pa exempelvis
rackvidd, hastighet, lastféormaga och manoverformaga. For militara flygplan ar
uppdragsprofilen ofta mycket mer komplex an for civila flygplan. Uppdrag som
exempelvis dominering av luftrummet, laghéjdsanfall eller jakt har speciella ingaende

Utflygning Strid Hemflygning

Dominering
av ‘ I .
luftrummet / @_\L/—:% c> Uppehillsfas
§ A
5 ! ©,)
L) + ?'P
Viktminskning
Surt Landning
Marschflygni
i Utflygning Hemflygning
Laghéjdsanfall .
G Uppehillstus Sehaidaants! Uppehillsfas -
5 % 0 Cb ”g Uppehillsfas
§ % § & %)
> L g 5 %
< & & P %
% 3 %

Landning Start ]

Start —_—
Enkel * Landning
resa Viktminskning

Figur 3.1: Exempel pa uppdragsprofiler for flygplan och tillhérande flygsegment
som ligger till grund for dimensionering.
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flygfaser. Dessa kan exempelvis vara maxfart, strid eller viktminskning. Sadana
flygfaser stéller extra stora prestandakrav pa flygplanet, vilket darfor ar viktigt att
definiera i tidig designfas.

3.2 Dimensionering

Flygplanets inledande dimensionering gors i ett tidigt skede av flygplansdesignen
och i syfte att uppskatta den storlek och vikt som krévs pa flygplanet for att kunna
upprétthalla kraven enligt kravspecifikationen.

Startvikten W, ar avgorande for designen och beror pa besattningsvikt W, nytto-
lastvikt Wiayioad, brénslevikt Wy, och tomvikten Wep, [6]. Startvikten berdknas
enligt

WO = Wcrew + Wpayload + quel + Wempty; (31)

dar Werew och Wyayioaa ges fran kravspecifikationen. Wy, och Wep,, berdknas
iterativt genom att ta fram fraktioner av total startvikten som sedan leder till ett

berédknat W, enligt
Wcrew + Wpayload

Wy = W w (3.2)
Wo Wo
Vidare berdknas bransleviktsfraktionen % enligt
Wy W,
1—— 3.3
Wo ( W(]) (3:3)

dér WT motsvarar den totala uppdragsviktsfraktionen for hela uppdraget fran start
till slut och beriknas som produkten av viktfraktionerna for varje uppdragssegment

i
Wy WiWa W W

Wozi:r[lwi—l CWoWi Wy Wiy

(3.4)

For att kunna ta fram startvikten i ekvation (3.2) behovs aven tomviktsfraktionen

%0 som beraknas med

W,
Wo
dar AR ar det framtagna vingférhéllandet medan C och K &ar konstanter funna fran

Raymer [6]. Tillsammans utgor dessa fraktioner grunden for den iterativa berdkningen
av flygplanets startvikt [6].

= AR (Wom)“ K, (3-5)

3.3 Vinggeometri

Vingens geometri definierar flygplanets planyta och ér avgoérande for flygplanets lyft
och drag. Vid design av vingarna kravs det att forst ta fram en geometri for vingpro-
filen som ar avgorande. Vingprofilens geometri beskriver vingens tvarsnittsform och
ar darfor viktiga for de lokala aerodynamiska egenskaperna sasom lyftkoefficienten
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och motstandskoefficienten. Utover vingprofilens geometri beskrivs vingens geometri
av dess vingarea, spannvidd, vingfoérhallande, svepvinkel och avsmalningsférhallande
(taper ratio). Dessa parametrar dr avgorande for flygplanets aerodynamiska prestanda
eftersom de paverkar vingens planform [6].

3.3.1 Vingforhallande AR

Vingforhallande AR (aspect-ratio) ar forhallandet mellan vingarean S och vingens
spannvidd b i kvadrat [6],

bZ

AR = —. 3.6

4 (36)
En tunn, lang vinge ger ett hogt vingforhallande som medfér mindre dragkraft for en
viss lyftkraft. En bredare och kortare vinge ger ett lagt vingforhallande vilket leder till
hogre inducerat motstand. Vingforhallandet ar avgorande for vingens konfigurering
eftersom det kan leda till energiforlust och virvelbildning. Vid ett hogt vingforhallande
ges ldgre drag och okad lyft i jamforelse med ett lagt vingforhallande [8].

3.3.2 Svepvinkeln A

Svepvinkeln A &ar den vinkeln som vingen lutas bakat relativt flygplanets tvér-
snittsplan. En svept vinge minskar lufthastigheten vinkelrdt mot vingkanten, vilket
fordrojer uppkomsten av stotvagor (se avsnitt 2.2.3). Detta reducerar vagmotstandet
och ar sarskilt fordelaktigt vid transoniska och supersoniska hastigheter. Nackde-
len med en O0kad svepvinkel ar forsamrade lagfartsegenskaper eftersom lyftkraften
minskar [6].

3.3.3 Medelaerodynamisk korda MAC

Den medelaerodynamiska kordan MAC ar projicerad fran sin position ldngs vingens
spannvidd och ar alltsa en linje som ar placerad langs flygplanets centrum. For en
svept vinge kommer MAC:s framkant att vara placerad bakom rotkordans framkant.
For att analysera flygplanets stabilitet och styrbarhet anvinds MAC eftersom flera
viktiga aerodynamiska referenspunkter utgar fran dess placering [13].

3.3.4 Avsmalningsforhallande A

Avsmalningsférhallandet definieras som forhallandet mellan vingens spetskorda och
rotkorda. Rotkordan ¢, &r kordan vid vingféstet och spetskordan ¢; ar kordan vid
vingspetsen. Formeln for avsmalningsforhallandet ar

P (3.7)

Cr
Forhallandet anvinds for att visa hur luften fordelas lings vingen [6].
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3.3.5 Klaffar

Klaffar (flaps) anvinds for att 6ka vingens maximala lyftkoefficient Cf, 4, vid laga
hastigheter, speciellt vid landning. Dar mojliggor klaffar en lédgre stallhastighet,
den lagsta hastigheten dar planet genererar tillracklig lyftkraft, vilket behovs for
att flygplan med kraftigt svepta vingar ska kunna landa sidkert med en rimlig
landningshastighet [6].

Det finns flera olika typer av lyftokande system som vanligtvis anviands i flygplan,
bade framkantsklaffar (slats) och klaffar pa baksidan av huvudvingen [6].

Pa konventionella flygplan separeras ofta funktionerna for lyftokning och rollkontroll
(skevroder). Inom modern flygplansdesign kombineras dock ofta dessa funktioner i
nagot som kallas flaperons, dar samma roderyta anvands bade for lyftokning och
rullkontroll. Detta reducerar antalet skarvar i vingens yta, vilket ar gynnsamt for
radarsignaturen [6].

Nackdelen med flaperons ér dock att rullkontroll och lyftokning kopplas ihop, vilket
kan leda till kompromisser i prestanda. Vid stora klaffrorelser minskar exempelvis
mojligheten till effektiv rullkontroll, och flygplan med krav pa hég manovrerbarhet
prioriterar darfor att separera funktionerna [6].

For att berdkna det teoretiska bidraget fran klaffarna anvinds foljande relation [6],

S a e
AC’Lmax,flap = AC'émax (ﬂ‘svpid> COos AH.L.7 (38)

2flerped ar andelen av vingens spannvidd som utrustats med klaffar, Ay ar

dér
svepvinkeln vid roderféstet (hinge line sweep), och dar ACY 4, &r profilens maximala

lyftkraftsokning som beror pa vilket typ av klaff som anvands.

3.3.6 Vingprofil

Vingprofilen ar tvarsnittet som definierar vingens form och férmagan att generera
lyftkraft. For ett supersoniskt smygflygplan finns da tva krav, att samtidigt mini-
mera vagmotstandet vid overljudsfart samtidigt som geometrin ska bidra till en lag
radarsignatur.

En vingprofil definieras av sin framkant (leading edge), bakkant (trailing edge), korda
(chord) samt sin kurvatur (camber). Vid subsoniska hastigheter anvéinds ofta profiler
med rundad framkant for att luftflodet ska folja vingens form vid hoga anfallsvinklar
utan att separera. Tack vare vingens krokning tvingas luften pa ovansidan att
accelerera och stromma snabbare én luften pa undersidan. Enligt Bernoullis princip
sjunker det statiska trycket pa ovansidan och ett évertryck skapas pa undersidan.
Denna tryckskillnad resulterar i en lyftkraft [6].

For supersoniska flygplan forandras flodeskaraktéren genom bildandet av stotvagor.
For att minimera vagmotstandet kravs en profil med skarp framkant for att fasta
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stotvagen vid nosen. En viktig parameter &r profilens tjockleksforhallande t/c, vilket
ar maximala tjockleken pa vingprofilen dividerat med dess korda. Ett ligre ¢/c-
forhallande far svagare stotvagor och darmed ett minskat vagmotstand [6].

3.4 Dragkraft-vikt-forhallande 7'/W

En av de mest kritiska parametrarna for ett stridsflygplan ar dess dragkraft-vikt-
forhallande T'/W. Detta dimensionslosa tal definieras som kvoten mellan motorns
maximala dragkraft och flygplanets totala vikt [6],

T Dragkraft [N]

W Vikt [N] (39)

Ett hogt T/W forhallande ar direkt avgorande for planets formaga att accelerera och
mandvrera. For att uppna tillrackligt hog dragkraft anvands ofta turboflaktmotorer
utrustade med efterbrannkammare. En efterbrannkammare tillsdtter bréinsle till
motorns utlopp vilket hojer avgasernas temperatur och darmed okar dragkraften pa
bekostnad av hogre bransleférbrukning [6].

3.5 Utformning av luftintag hos supersoniska smyg-
flygplan

Luftintag pa supersoniska smygflygplan fyller tva funktioner. Det forsta ar att forse
motorn med ett jamnt och stabilt subsoniskt luftflode, och det andra ar att minimera
flygplanets radarsignatur. Dessa krav ér delvis motstridiga och kraver kompromisser
i utformningen [6].

For supersonisk flygning maste luften bromsas ned innan den nar kompressorn. Som
framgar i avsnitt 2.2.6 sker detta effektivast genom ett system av sneda stotvagor,
skapade av kompressionsrampar i intaget foljt av en avslutande normalstot. Antal
rampar och deras deflektionsvinklar dimensioneras med 6—3—M-sambandet for det
dimensionerande Mach-talet. Malet ar att halla normalkomponenten M, lag vid
varje stotvag och darmed begransa totaltrycksforlusterna [9].

Ur ett smygperspektiv sa utgor kompressorns blad en stark radarreflektor. Det &r
darfor fordelaktigt att hos smygflygplan utforma intagen som en S-formad kanal for
att bryta radarsignalens siktlinje mot kompressorn [14]. S-formen medfér déremot
sekundarfloden och en ojamn tryckprofil vid kompressorns inlopp, varfor areautveck-
lingen ldngs kanalen maste dimensioneras noggrant for att siakerstélla ett stabilt

inflode [6].

Ytterligare en parameter som ér viktig att ta i beaktning vid dimensioneringen av
luftintag hos supersoniska smygflygplan ar luftintagets infangningsarea. Denna maéaste
dimensioneras utifran en motors nodvindiga massflode m. Massflodet genom intaget
ges av kontinuitetsekvationen, dar p ar luftdensiteten, V' &r hastigheten och A ar
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infangningsarean [6], [10],

m = pV A. (3.10)
Detta ger den nodvandiga arean
m
A=—. 3.11
o (3.11)

Motorns massflodeskrav tillsammans med flygférhallandena vid designpunkten be-
stammer darmed minsta infangningsarean for ett luftintag.

3.6 Landningsstall

Den dominerande konfigurationen for landningsstall hos moderna jaktflygplan ér
idag ett trepunktsstéll. Det bestar av ett noshjul och tva huvudhjul vilket ger
stabilitet vid markkorning samt goda start- och landningsegenskaper [6]. For att
ett flygplan med trepunktsstall ska sta stabilt pa marken maste tyngdpunkten ligga
framfér huvudhjulen. Enligt Raymer [6] bor vinkeln mellan en vertikal linje genom
huvudhjulsaxeln och en linje fran axeln till tyngdpunkten i dess mest bakre lage vara
minst 15°.

Viktfordelningen mellan noshjul och huvudhjul ar kritisk for hanterbarheten hos ett
flygplan. Om noshjulet hanterar éver 20% av vikten blir det svart att lyfta planets
framdel vid start. Skulle noshjulet istallet hantera mindre 4n 5% av vikten kommer
hjulet inte fa tillrdckligt med féste for att styra planet pa marken. Det optimala
forhallandet ligger mellan 8-15% [6].

For att siakerstalla ett flygplans stabilitet mot sidovind och vid svangning pa marken
definieras en kantringsvinkel. Denna vinkel beraknas mellan tyngdpunkten och
huvudhjulen i forhallande till markplanet. Gransvardet for att undvika att ett
flygplan vélter vid normala markoperationer &r 30° [6].

3.7 Flygprestanda

For att dimensionera flygplan krévs att man definierar olika flygfall dar start,
landning och marschfart ar mest kritiska. En viktig parameter for landningsférmagan
ar stallhastigheten Vi, som ofta estimeras utifran en 6nskad landninghastighet
Vapp (6],

Vapp_
1,3

Utifran stallhastigheten kan den maximala lyftkoefficienten som krévs vid landning
berdknas [6],

Vistall = (3.12)

2W
pS Vgﬁall .

For analys av flygplanets effektivitet under marschflygning och stigning anvands
lyft-till-drag forhallandet L/D. Vid jamn marschfart balanseras flygplanets dragkraft

(3.13)

CL,maLkr(w =
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T mot luftmotstanden D enligt [6],
T =D = qSCh. (3.14)

Vid stigning krévs mer dragkraft for att 6vervinna tyngdkraften, och dragkrafts-
forhallandet T'/W kan da approximeras som en funktion av lyft-till-drag-forhallandet
L/ D och stigningsvinkel v enligt [6],

T 1

W = m + Sin(q/climb)- (315)

3.8 Framtagning av vikter

Flygplanets vikt &r en avgorande del i flygplanskonfigureringen, eftersom den bland
annat bestammer flygplanets riackvidd, prestanda och mandverforméaga. Vikten pa
flygplanet delas in i delomraden sasom struktur We,urewr, framdrivningssystem
W tramdrivning, nyttolast Wiy iioase och utrustning Woipysining. Delvikterna uttrycks
ofta som viktfraktioner i forhallande till flygplanets startvikt for att det ska ga
att analysera om flygplanet kommer kunna uppna den dimensionerade startvikten.
Viktfraktionen ser ut pa foljande vis

Wi
Wy’

(3.16)

dar W; ar vikten for delomradet ¢ och Wy ér startvikten. For att kunna jamfoéra den
framtagna viktfraktionen med den dimensionerande vikten berdknas édven tomvikten.
Tomvikten ar den totala summan av vikten av strukturen, framdrivningssystemen
och utrustningen,

Wberéknad,tomvikt = Wstruktur + Wframdrivning + Wutrustning- (317>

Viktuppskattningen sker innan flygplanets konstruktion ér faststdlld och dérfor
tillampas bade empiriska och semi-empiriska samband for att uppskatta vikten.

3.9 Stabilitet och jamvikt

Ett flygplan kan rotera kring tre huvudaxlar: lingdaxeln, tviraxeln och vertikalaxeln,
vilket motsvarar roll-, tipp- respektive girrorelse (se figur 3.2). Kring dessa axlar
utfors momentjamvikts- och stabilitetsanalys. Momentjamvikt innebéar att summan
av moment ar noll [6].
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Figur 3.2: Figuren illustrerar flygplanets rotationsrorelser kring dess tre huvudaxlar
samt definitionen av anfallsvinkeln a. Lyftkraften L verkar vinkelratt mot
fristrommen medan motstandskraften D verkar parallellt med strémningsriktningen.

Stabilitetsanalysen undersoker hur flygplanet reagerar pa sméa storningar fran sitt
jamviktslage. For longitudinell stabilitet summeras samtliga tippmoment kring flyg-
planets tyngdpunkt. For stabilitet kravs att derivatan av tippmomentkoefficienten
med avseende pa anfallsvinkel C,, , r negativ. Detta innebér att flygplanet motver-
kar en storning i tipp och atergar mot jamviktslaget. P4 motsvarande siatt berdknas
stabilitet i gir- och rolled med avseende pa sidglidningsvinkel, som ar vinkeln mellan
inkommande strom och flygplanets laingdaxel [6].

Moderna stridsflygplan konstrueras ofta med reducerad statisk stabilitet, eller till
och med instabilitet, for att mojliggéra hog manéverformaga. Det innebar att mo-
mentkoefficienterna istéllet ska vara positiva. Stabiliteten uppratthalls istallet med
hjélp av aktiva reglersystem [6].
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Teori om radar

Radar, som é&r en forkortning av radio detecting and ranging [5], vilket Gversatt
blir ungefiar detektering och avstandsmétning med radiovagor (forfattarnas egna
oversittning). Radarn utvecklades kraftigt under andra varldskriget och idag finns det
en mangd olika typer av radar for olika anvindningsomraden. Radar kan bland annat
anvandas for att hjalpa till med trafikstyrning i hamnar och flygplatser, anvandas
for att styra avfyrning av vapen eller finna fienden. Den framsta anledningen till att
radar utvecklades var just for att kunna 6vervaka sitt eget luftrum eller vatten for
att upptacka fienden [5].

Mekanismen bakom radar ér relativt enkel. Den gar ut pa att strala ut en radiovag mot
ett objekt som reflekterar denna och detektera nar ekot nar tillbaka till sindaren [5].
Langden vagen har fardats ar da tva ganger langden mellan radioenheten och det
reflekterande objektet. Radiovagor, som ar elektromagnetiska vagor, fardas med
ljusets hastighet. Detta gor att man kan skriva langden som radiovagor fardas som

2L = c- At, (4.1)

dar L ar distansen, At ar tiden det tar fran att vagen sénds ut till ekot kommer tillbaka
och ¢ &r ljusets hastighet. For att exakt kunna faststéilla positionen i forhallande till
radioenheten maste ocksa tva rymdvinklar for objektet métas. Detta gors genom att
notera vilken riktning radarenheten ar i vid métningen, vilket figur 4.1 illustrerar.

Det finns flertalet olika typer av radar, bade i tekniken de anvénder, vilka signaler
man skickar ut och hur de ar uppbyggda. Signalerna som sands ut av radarenheten
kan vara kontinuerliga eller komma i form av pulser [5]. Vilken frekvens signalerna
har kan ocksa variera baserat pa distansen som den ska verka i. Vanliga frekvenser
som anvinds ar frekvenser under 100MHz for langdistansradar till 6ver 100GHz for
mer hogupplosta radarbilder.

Det forekommer &ven olika radartyper nar det kommer till mottagare och sandare [5].
Det vanligast forekommande ér en radar vars sandare och mottagare fysiskt befinner
sig pa samma stalle, kallad monostatisk radar, detta gor berdkningar om position
enkla. Det forekommer ocksa radartyper med mottagare och sandare inte ar placerade
pa samma plats, kallad bistatisk radar. Det kan ocksa forekomma varianter med
flera mottagare som ér placerade pa olika platser.
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&

Figur 4.1: Ett objekt som &r ldngden L ifran radarenheten, for att bestdmma dess
position med radarn behover L som ér kopplad med tiden ¢ mellan tidpunkten en
signal sands ut och ekot kommer tillbaka, och tva rymdvinklar matas. Figuren
illustrerar detta i ett exempel.

4.1 Elektromagnetisk faltteori

Grunden for radarvagors, det vill sidga elektromagnetiska vagor, beteende ges av
Maxwells ekvationer [15]. Maxwells ekvationer bestar av: Gauss lag for elektriska
falt (det elektriska faltet betecknas E)

Gauss lag for magnetfalt (det magnetiska féltet betecknas B)

V-B =0, (4.3)
Faradays induktionslag
VXE= 9B (4.4)
ot '
och Ampere-Maxwells lag
OE
VxB=uJ+ Heor (4.5)

[16]. I Maxwells ekvationer anvinds konstanterna for permittiviteten for mediet €
och permeabiliteten p. Stromtatheten J anvinds ocksa, stromtatheten kan i ledande
material fas fran

J = eondE, (4.6)

dar o.ong ar ledningsférmaga.

Fran Maxwells ekvationer kan vagekvationen tas fram [16]. I vakuum, det vill siga
da det inte finns nagra laddningar (pgy = 0) eller nagon elektrisk stréom (J = 0)
och med permittiviteten respektive permeabiliteten for vakuum (det vill sdga & = &,
i = pp), erhalls vagekvationerna for elektriska och magnetiska faltet genom att ta
rotationen (V) pa Faradays lag (ekvation 4.5) respektive Ampere-Maxwells lag
(ekvation 4.4). Vagekvationen blir

2

O*E
Moo — V2E =0, (4.7)
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respektive
0°B
— - V’B=0. 4.8
Ho&o 12 (4.8)
Observera att ljushastigheten i vakuum ¢y kan kopplas till permittiviteten och
permeabiliteten for vakuum ¢y = (gop0)~ "2

4.1.1 Spridning av elektromagnetiska filt

Spridning av elektromagnetiska falt mot objekt sker lite olika beroende pa storleken
péa objektet som vagorna sprids mot [5]. Storleksparametern

2rr

(4.9)

OpM = )
AEM
bestdammer hur stralningen med vaglingd Agy; sprids mot ett objekt med storlek
r. For sma objekt (apy < 1) sprids stralningen enligt Rayleigh. For agy ~ 1
Mie-sprids stralningen och agy; > 1 sprids det geometriskt eller optiskt.

Rayleighspridning och Miespridning sprider den elektromagnetiska vagen at olika
hall. Det ar forst i den geometriska zonen man kan anta att elektromagnetiska vagor
beter sig som stralar och kan anvinda stralapproximationen [5].

4.1.2 Approximationer for elektromagnetisk faltteori

For att undersoka hur elektromagnetiska vagor interagerar med objekt utgar man
fran vagekvationen med lampliga randvillkor for objektet [15]. Dessa randvillkor
behover ta hansyn till objektets form och material, samt mediet runt objektet.
Losningar till vagekvationen blir snabbt komplexa och analytiska 16sningar ar inte
alltid mojliga. Istéllet anvander man numeriska metoder och approximationer for att
gora losningarna mojliga att berdkna.

En mycket vanlig approximation dr att approximera luft som vakuum. Detta &r
mojligt da varken permittiviteten eller permeabiliteten for luft skiljer sig mycket fran
det for vakuum. For luft &r e ~ 1,0006¢q ~ €y [16] och pu ~ 1.000 000 371 ~ o [17].
Luftens permittivitet och permeabilitet skiljer sig med mindre &n 1 promille fran
vakuumets, medan anvindandet av viardena for vakuum forenklar vagekvationen
mycket.

Approximationer gillande andra material ar vanliga, det dr vanligt att anta att en
metall ar perfekt ledande (0.ng — 00) [15]. Detta gor berdkningarna enklare, da
E = 0 i materialet, vilket inte géller for en inte perfekt ledande metall. Att E =0
kommer ifran att i en perfekt ledande metall sa kan laddningar forflytta sig for att
motverka E-filtet utan forluster. Ett annat resultat av en perfekt ledande metall &r
att det mot ytan tangentiella E = 0.

En annan vanlig approximation ar planvagsapproximationen [15]. Om en vag kommer
fran en kélla som &r langt borta fran objektet, kan vagen ofta approximeras som
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plan, sarskilt om kallan ar sfariskt stralande. I denna approximation antar man att
vagen har samma fas 6ver ett givet plan i rummet och att dess propagationsriktning
ar parallell med plannormalen. Detta forenklar analysen av vagens interaktion med
objektet avsevirt. Planvagsapproximationen géaller endast pa stora avstand fran
kallan, néir fasen for vagen 6ver objektet kan forsummas.

4.2 Detektionsavstand for radar

Det maximala avstandet en radar kan detektera ett mal ar

PtG2)\2EMO— 1/
Rinaz = (mem ) (4.10)

baserat pa den minsta mojliga detekterbara signalen P,,;,, da sindaren har uteffekten
P,, forstarkning G, vaglingd Agys och radarmélyta o (mer om detta i avsnitt 4.3) [5].
En minskning av radar cross section till 1/16 leder till att det maximala avstandet
ett objekt kan detekteras pa minskar till hélften.

4.3 Radar cross section

Radar cross section (o) ar ett matt pa hur stort ett foremal uppfattas vara baserat
pa dess radarreflektioner [5]. Den matematiska definitionen av detta ar

P,
= lim 47 R*— 4.11
S 1)
dar P ar den spridda effekten per enhets solid vinkel och P; ar den infallande effekten
per ytenhet pa malet. Gransvardet R — oo anvands for att mattet inte ska bli en
funktion av avstandet fran méalet. Enheten dr m?, men det dr vanligt att ange den
som dBsm, det vill sdga decibel per kvadratmeter.

Storleken pa ¢ beror pa manga olika faktorer, en av dem &r vinkeln man observerar
objektet ifran [5]. I olika vinklar reflekteras olika mycket effekt av radarn i olika
riktningar, vilket gor att o varierar. En annan effekt ar vaglingd, da vaglangden
avgor hur det elektromagnetiska filtet interagerar med objektet. Aven objektets
material spelar roll, dar vissa éar béattre reflektorer &n andra.

4.4 o for olika objekt

Intensiteten for radarreflektioner i olika riktningar varierar kraftigt med olika former
av objekt, ju mer komplexa objekt, desto svarare blir det att uppskatta hur radarre-
flektionen kommer att vara [14]. For objekt med en storlek sa att objektets interaktion
med elektromagnetiska vagor kan beskrivas optiskt kan man finna nagra approxima-
tiva generella samband presenterade i tabell 4.1. Den enklaste uppskattningen ar den
for en perfekt ledande sfar, déar reflektionens intensitet ar direkt kopplad till sfarens
storlek. Generellt ar storleken pa reflektionen kopplad till storleken av objekt. For
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att minska reflektioner dr darfor ett mindre objekt oftast battre. Kanter och hérn
kan bidra till reflektioner ocksa, men dessa har mindre effekt én en plan yta.

I tabell 4.1 framgar att o ar relativt stor for plana ytor och retroreflektorer, medan
den ar betydligt mindre for en konspets. En rak kant uppvisar ett mellanliggande
varde. For bade den plana ytan och retroreflektorn beror o pa arean A, men pa olika
sitt: for den plana ytan bestams o av hela ytans area, medan den for retroreflektorn
beror pa den effektiva area som bidrar till att reflektera den infallande vagen tillbaka
mot kallan.

For en kant ar situationen annorlunda, da o enbart beror pa kantens langd L och,
till skillnad fran de 6vriga fallen, inte direkt pa vaglangden Agjp,. For en konspets
beror o daremot bade pa vaglangden och pa konens halvvinkel a4, vilket innebar
att sma fordndringar i geometri kan ge stora variationer i reflektionsstyrkan. For en
perfekt ledande sfir att ¢ motsvarar dess storsta genomskérningsarea, det vill sdga
712, vilket gor den till ett av de enklaste fallen att analysera.

Tabell 4.1: Tabell som jamfor approximativa o for olika geometrier, omarbetad
fran Knott [14]. Tabellen visar hur o varierar for olika geometrier, da kéllan och
observationen sker fran samma punkt.

Spridnings- Infall (oritentering) Approximativ
geometri RCS
Perfekt ledande sfir Godtyckligt infall o = mr?
med radie r
Plan platta Infall vinkelritt mot plattan o~ ‘;gAQ
EM
Rak kant pa platta Infall vinkelratt mot kanten, E i planet o =~ %2
av plattan
Konspets Infall lings med symmetriaxeln o~ mﬁ%
Retroreflektor Infall 1angs symmetriaxeln o~ ;12” A

EM

Olika former sprider stralning i olika riktningar. Plana ytor sprider stralning spekulért
[5], stralning sprids som ljus i en spegel. Reflektionen sprids endast tillbaka till kéllan
om ytan ar vinkelrdt mot observationsvinkeln.

For en kant sprids endast energi tillbaka mot kallan da kéllan befinner sig i ett plan
vinkelratt mot kanten [5]. Generellt sprider en kant energin i en kon, Kellerkonen.
Kellerkonen ér den kon vars halvvinkel, vinkeln mellan konens symmetriaxel och
konens mantelarea, ar lika stor som den vinkel som &dr mellan kanten och den
inkommande stralningen, detta syns i figur 4.2. Konens symmetriaxel ligger langs
med kanten.
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Figur 4.2: Illustration av kellerkonen vid diffraktion mot en kant.

Spridningen fran ett horn ér generellt mycket svagare én den fran ett plan eller en
kant [5]. Ett horn sprider generellt energi relativt isotropiskt, vilket innebar att det
sprider ungefar likformigt i alla riktningar.

Retroreflektorer ar ett speciellt fall nér tva eller fler ytor mots med 90° vinkel
sinsemellan [5]. D& bildas en reflektor som reflekterar tillbaka stralningen tillbaka
mot kéllan. For en retroreflektor bestaende av tva plana ytor med en 90° vinkel
kommer reflektionen tillbaka till kallan om kéllan befinner sig i planet som ar
vinkelratt mot skarvlinjen mellan planen. Med tre plan som alla har en inbordes rét
vinkel finns det flera vinklar utéver dessa plan som kan ha en stark reflektion.

4.5 Metoder for att minska o

Tva effektiva siatt att minska RCS for ett foreméal ar formgivning/shaping och att
anvianda radarabsorberande material [5].

Formgivning utgar fran att minska radarvagen som stralas tillbaka mot radarn genom
att geometriskt forma planet sa att den reflekterade vagen riktas bort [5]. Detta ar
det som framst kommer att paverka aerodynamiken av flygplanet da detta stéller
krav pa form. Flertalet plan som utvecklats med denna tekniken far ett annorlunda
utseende i jamforelse med mer klassiskt byggda flygplan. Detta ar ocksa nagot som
behover tas i beaktning tidigt i designprocessen da formen pa planet kommer paverka
manga av planets andra egenskaper sasom lyftkraft och mandverformaga.

Ett annat sitt att minska RCS &r med radarabsorberande material [5]. Dessa material
omvandlar energin i den inkommande stralningen till virme. Genom att gora detta
minskar den tillgdngliga energin i den reflekterade vagen, vilket leder till ett minskat
radareko.

Aven vissa andra tekniker som aktiv och passiv reducering av den vag som reflekteras
[5]. D& de &r en vag kan man med en annan vag med samma amplitud och vaglingd,
forskjuten med en halv vaglingd sldcka ut reflektionen. Detta kan goras bade passivt
endast med reflektioner och aktivt med en egen séndare. Detta &r dock mycket svart
for en komplex geometri som ett flygplan.
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4.6 Metoder for att uppskatta o

Det finns flera sitt att utvirdera effektiviteten av atgirderna for att minska o [5].
Den effektivaste ar test pa en fysisk modell i den miljo som objektet kommer verka
i. Detta ar inte alltid mojligt, av bade ekonomiska och tidsmaéssiga skél. Att varje
gang en andring av designen gors behovs det tillverkas en fullskalig fungerande
modell. Detta &r bade kostsamt och tidskravande. Dérfor behévs det metoder for att
uppskatta o utan att behova gora fullskaliga métningar. En metod ar att tillverka
en mindre modell och géra matningar pa den, da behéver man se till att resultaten
blir skalbara. En annan metod ar simuleringar.

4.6.1 Fysikalisk optik

Fysikalisk optik (6versittning fran engelskans physical optics (PO)) &r en approxima-
tion som ligger mellan geometrisk optik, som inte alls tar hdansyn till vagegenskaperna,
och en fullstédndig 16sning till elektromagnetiska vagproblemet [5]. Approximationen
utgar fran en infallande plan vag, vars styrka ges ifran stralapproximationen i geo-
metrisk optik, samt den strom som induceras pa ytan pa objektet av den infallande
vagen. Den strom som induceras ar kallan till reflektionen och kommer darmed leda
till att energi stralar tillbaka.

Fysikalisk optik har dock svart for kantdiffraktion, den approximerar att endast
strom induceras pa de sidor som &ar synliga fran vagens infallsvinkel [5]. Modellen
funkar béast for objekt som ar storre dn vaglangden. Den ger mer information om
radarreflektionen an geometrisk optik, nar den aven tar hansyn till viss diffraktion
aven om all information om diffraktion inte kan ges. Anledningen till att sma detaljer
inte tas hdnsyn till &r att fysikalisk optik forutsatter att varje punkt i en yta beter
sig som en punkt i ett odndligt stort ledande plan. Denna approximationen funkar
endast nar ytan ar mycket storre an vaglangden.

Det finns stora begransningar eller brister med teorin bakom fysikalisk optik [5].
Kantdiffraktion ignoreras helt, dock kan bidrag fran dessa approximeras med andra
metoder och adderas vid utviarderandet av o. Att den inte klarar kantdiffraktion
beror pa att metoden baserar sig pa att integrera strommar 6ver en yta och inte vad
som sker nér denna yta tar slut. Skuggransen, omradet dar objektet gar fran belyst
till ej belyst av radarn approximeras av fysikalisk optik som en diskontinuitet. Néar
det ar belyst kan det ha strommar, medans nar de ar i skuggan ger metoden den ett
nollvéirde, och detta ger inget bidrag till o. Detta kan ge ett felaktigt bidrag, framst
pa objekt med mjuka 6vergangar fran skugga till belyst omrade, sasom sfarer eller
andra jamnt krokta ytor.

Icke-optiska fenomen ger begransningar till fysikalisk optik, da den ar en optisk
approximation [5,18]. Den har svart att se effekterna av strommar som firdas langs
med langa slata ytor da det elektriska faltet har en komponent tangentiell mot ytan.
Nér detta sker kommer ytan att fungera som en stor antenn, vilket kommer att ge
en stor radarsignatur. Den undersoker ocksa bara effekten da vagorna reflekteras
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en gang. Det forekommer i mer geometriskt komplicerade fall flertalet reflektioner,
vilket kan uppsta bade i ratvinkliga horn, men aven i kaviteter sasom luftintag pa
plan.

Fysikalisk optik anvinder approximationen for en perfekt ledare och fjarrfaltsapprox-
imationen som sédger att den infallande vagen ar en plan vag [5,18,19]. Det antas
aven att det ar vakuum runt objektet, vilket ger att H och E &r vinkelrdta mot
varandra och vinkelrdta mot faltets propagationsriktning k. Det inducerade faltet pa
en punkt pa yta antas vara som for ett oandligt stort plan som tangerar ytan i den
punkten. De tangentiella komponenterna ar

AxE=0, (4.12)
n x H=2n x H,; (4.13)

dar n ar ytans normal och H; ar det infallande magnetiska faltet. Denna galler for
den belysta delen av objektet, den obelysta delen ges nollvarden.

Det spridda féltet fran detta blir da

’lk?? eik’r

E,(r) = /S §x (3% J,) e ®T g, (4.14)

AT r

med
J, =2n x H;. (4.15)

[5,18,19]. Med detta kan man fa fram o med
Vo = —z—/ : s X h ek (5i=9) 43, (4.16)

dar k ar vagtalet, r ar positionsvektorn ytelementet dS, Z, ér impedansen i vakuum, 1)
ar inkommande vagens amplitud, 7 och § ar enhetsvektorer i infallande respektive
spridd riktning och h; och é, ar enhetsvektorn langs med infallande magnetfiltets
polarisation respektive mottagarens polarisation.

Med flera andra vanliga approximationer, till exempel att objektet bestar av en
perfekt ledande metall och planvagsapproximationen, diskuterade i avsnitt 4.1.2,
kommer inte programvara som betraktar objekt med fysikalisk optik ge en exakt
varde av 0 men kan ge en uppskattning [5].

4.6.2 Physical theory of diffraction

Physical theory of diffraction (PTD), utvecklat av den sovjetiske fysikern Pyotr
Ufimtsev, utgar fran fysikalisk optik med malet att korrigera for vissa av begrans-
ningarna hos fysikalisk optik for att ge en béttre uppskattning av spridningen av det
elektromagnetiska féltet [5]. Det utgar fran att behandla de icke uniforma strommarna
vid skarpa kanter och andra diskontinuiteter.

Metoden utgar fran resultaten av den exakta losningen vid spridningen av en oéndlig
kil [20]. Den tar den exakta Sommerfeldlosningen foér denna spridning (en 16sning
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4. Teori om radar

pa detta elektromagnetiska faltproblem framtagen av Arnold Sommerfeld), och
subtraherar det bidrag som fysikalisk optik har tagit hansyn till, med denna metod
kan man brygga gapet mellan fysikalisk optik och den exakta losningen for kanter.

Strommen ldngst ut mot kanten kommer ga mot 0, genom att lagga till en linjeformad
stromkaélla langs med kanten som motverkar det bidrag som fysikalisk optik antar,
det vill sidga att ytan ar odndligt lang [20]. Denna stromkélla kan da fungera som en
kalla till stralning. Detta kan simuleras med en faktor pa strommen fran fysikalisk
optik. Diffraktionskoeffcienten for berdkning av kantstrommen ges utav

e~im/4 1 N 1

2v2rk | cos (—9359") cos (—95;92') ’
vilken ar hérledd fran det teoretiska fallet av en odndlig kil [5,21,22]. Infallande
faltet kommer med vinkel #; mot kilen och observeras i 6,. Genom att multiplicera

denna faktor med den inducerade strommen fran fysikalisk optik kan kantstrommen
approximeras. Det stralade elektriska faltet ges utav

E(r) = /L J(s) G (r.r'(s)) ds, (4.18)

for kant med ldngd L i r [18,19]. Den anvénder Greens funktion for de fria rummet

D(6;,6,) = (4.17)

Gy = S 419

(r’r)_47r|r—r’|' (4.19)

Genom att addera detta bidrag av de elektriska féltet till bidraget fran fysikalisk
optik fas det totala elektriska faltet.

Det bor noteras att diffraktionskoefficienten ovan ér héarledd fran ett tvadimensionellt
problem med en oéndlig kil [5]. Detta innebér att bade infalls- och observationsrikt-
ningarna antas ligga i ett plan som ar vinkelrdtt mot kanten. For ett tredimensionellt
problem med godtycklig geometri kan denna begransning hanteras genom att pro-
jicera bade infalls- och observationsriktningarna pa planet som ar ortogonalt mot
kanten. Diffraktionskoefficienten kan dérefter appliceras pa dessa projektioner, vilket
mojliggér en approximativ generalisering till tredimensionella fall.

En mer generell och rigoros formulering ges dock av Uniform Theory of Diffrac-
tion (UTD), dar diffraktionskoefficienten uttrycks i en uniform form som é&r giltig
daven i narheten av skuggrander och for godtyckliga tredimensionella infalls- och
observationsriktningar.

I praktiken innebér detta att riktningarna projiceras enligt

~

5. =58—(8-D, &1 =38 —(5- 1, (4.20)

dar ¢ &r tangentvektorn lings kanten.

Detta ar ocksa en approximativ metod, men den ar en forbattring fran fysikalisk
optik [5]. Den lider dock av samma begransningar som fysikalisk optik géllande
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4. Teori om radar

antagande av material, medium, infallande vag och sa vidare. Detta har ocksa antagit
en kilvinkel pa 180°, det vill sdga ett halvplan, men kan generaliseras for kilar av
andra vinklar.

4.6.3 Numeriska losningar till vagekvationen

For att fa ett exakt svar bor man utga fran vagekvationerna (ekvation 4.7 och
4.8) [23]. Med en exakt geometri, kunskap om material och vagmediumets egenskaper
samt kunskap om radarn man vill modellera kan man med hjalp av vagekvationen
stélla upp ett problem for att finna en mer exakt 16sning. Dock kan endast nagra fa
enkla geometrier ge en analytisk l6sning. Geometrier sasom en enkel sfir, plan yta
eller cylinder kan 16sas. For andra problem finns metoder for numeriska losningar
som ar mer eller mindre exakta. Finite-Difference Time-Domain (FDTD), Finite
Element Method (FEM) och Method of Moments (MoM) &r nagra metoder som kan
losa problemet numeriskt.

De numeriska metoderna gar ut pa att dela in rummet dér objektet befinner sig eller
objektets mantelyta i sma diskreta volymer eller ytor och berdkna deras bidrag [23].
For dessa volymer eller ytor approximeras filtet lokalt. For att ge ett bra resultat bor
volymerna eller ytorna vara i storleken av en brakdel av den vagléngd man undersoker.
Detta leder till att dataméngden véaxer snabbt med storleken och frekvensen.

Dessa metoder kan snabbt bli oanvindbara for stora objekt da antalet element véxer
med langden och inversen av vaglangden i kubik, eller i alla fall i kvadrat [23]. For
ett objekt som ett flygplan leder detta snabbt till stora mangder data. Detta gor det
ibland orealistiskt eller dyrt att genomfora dessa berdkningar.
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Metoden byggde pa en iterativ process som borjar med grova uppskattningar, re-
ferensviarden och rekommenderade designval fran Raymer [6]. Processen smalnade
sedan av i datorberakningar och en mer detaljerad geometri.

5.1 Uppdragsprofil och kravsiattning

For att introducera arbetet har en uppdragsprofil skapats, vilket som tidigare nimnt
i kapitel 3.1, ar en profil som beskriver det uppdrag som flygplanet ska utfoéra under
sin flygning. Inspirationen till uppdragsprofilen hdmtades fran Raymer [6]. Den
uppdragsprofil som skapades baseras pa nedanstaende rutt:

Start

Stigning

Marschflygning
Acceleration till dashfart
Strid

Vapenavfyrning
Acceleration till dashfart
Marschflygning
Nedstigning

. Uppehallsfas

. Nedstigning

. Landning

XN DOt WD

— =

Uppdragsprofilen visualiseras i figur 5.1 med de olika faserna som beskrevs ovan.

De olika stegen i uppdragsprofilen som visas i figur 5.1 representerar flygstrackan fran
start till landning. Respektive fas stéller olika krav pa flygplanets aerodynamiska
egenskaper och smygfoérmaga. Stigningsfasen stéller krav pa dragkraft och hastighet
medan dashflygningen vid supersoniska hastigheter satter krav pa rackvidd och
bransleforbrukning. Strid och vapenavfyrning staller krav pa manoverférmaga och ra-
darsignatur under kritiska forhallanden. De avslutande faserna nedstigning, uppehall
och landning stéaller krav pa stabilitet och styrbarhet vid reducerade hastigheter.
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MNedstigning

Stigning

Uppehillsfas
Viktminskning PPe
G4 ner for landning

Landning

Figur 5.1: Den framtagna uppdragsprofilen for flygplanet som forklarar det
uppdrag flygplanet ska uppna under sin flygning.

5.1.1 Kravspecifikation

Kravstallningen utgick fran olika steg i uppdragsprofilen. Som primér referens an-
vandes JAS 39C Gripen [24] eftersom flygplanet i projektet ska vara anpassat for
en svensk miljo. Flera av vardena justerades dock for att undvika att dimensionera
flygplanet for hart samt for att battre motsvara egenskaperna hos ett smygflygplan.

Gripens startstriacka ar cirka 400 meter [24], men detta betraktas som en specifik
egenskap snarare dn ett faktiskt krav. Inom det svenska flygbassystemet BAS 90
definieras en kortbana som 800 meter [25]. En startstracka pa 600 meter bedomdes
darfor som ett rimligt krav. Landningsstréackan for Gripen ar ungeféar 500 meter, och
detta valdes som krav eftersom det inte var dimensionerande i kravdiagrammet (se
avsnitt 5.1.2).

Gripens stigformaga anviandes som referens, men endast 55 procent av detta togs
med i kravsattningen eftersom full Gripen-prestanda gav en alltfor hart dimensione-
rad design och Gripen har en mycket hog stigningsforméaga. Vidare listas Gripens
stigningsforméaga ej som ett krav utan ett prestandamatt som troligtvis dr under
mycket goda forhallanden [24].

Uthéllen sving (sustained turn) ar ett stridsrelaterat krav och innebér att flygplanet
ska kunna bibehalla en viss fart under en sving dar det utsatts for g-krafter. G-
krafter ér accelerationen som verkar pa flygplanet relativt jordens gravitation. Enligt
Raymer [6] ar 4-5 g-krafter vid Mach 0,9 ett vanligt krav. Déarfor valdes 4 g vid Mach
0,9 for detta projekt.

Det ar svart att hitta tillforlitlig information om marschhastigheten for andra strids-
flygplan. I detta arbete bedoms flygplanet endast behdva en subsonisk marschfart
eftersom supersoniska flygningar ger samre smygegenskaper. Marschfarten sattes
darfor till Mach 0,8.

De framtagna kraven anvandes som dimensionerande parametrar genom hela design-

processen och har sammanstéllts i en kravspecifikationen som visar alla krav och
deras referenser, se tabell A.2.
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Tabell 5.1: Kravspecifikation med krav utifran uppdragsprofilen. Kraven ér satta
utifran referensvarden fran flygplan och litteratur.

Krav Varde Beskrivning Referens

Startstracka 600 m Rullangd for att lyfta, dimensio- Gripen C [24],
nerande egenskap. [25]

Landningsstracka 500m Rulléngd for att landa och stanna, Gripen C [24]
dimensionerande egenskap.

Maxfart Mach 2 Krav pa hogsta mojliga flyghas- Gripen C [24]
tighet.

Marschflygning Mach 0,8 Fart avsedd for flygning till och  Gripen C [24]
fran olika mal.

Réckvidd 3000 km Maximal réckvidd utan bréansle- Gripen C [24]
tankning.

Stigférmaga 5500 m, Formaga att stiga till operativt Gripen C [24]

<2 min flyglage pa 5500 m.
Startvikt <17000kg Total vikt vid start. Gripen C [24]

Uthallen sving Mach 0,9, 4g Den fart som planet ska klara vid Raymer [6]
en sviang med 4 g-krafter.

5.1.2 Kravanalys

Kravdiagrammet fungerar som en visuell karta over flygplanets kravspecifikation och
identifierar vilka prestandakrav som ér dimensionerande for designen. Diagrammets
framsta syfte ar att hitta den optimala kombinationen av vingbelastning W/S och
dragkraft-vikt-forhallande 7'/W .

I diagrammet (se figur 5.2) skapades ett godként gronmarkerat designomrade ovanfor
kravlinjerna. Ett flygplan som presterar inom detta omradet uppfyller alla satta
krav. Inom detta omrade valdes en designpunkt som sédkerstéller att flygplanet
uppfyller samtliga krav med minsta mojliga motorstorlek och vingarea. Genom att
designpunkten valdes kunde vingens referensarea S,.; faststallas utifran flygplanets
totalvikt Wy,

Wo
WS

Spep = (5.1)

For berdkningarna anvindes hojdberoende data for luftens densitet. Maximal lyft-
kraftskoefficient C, 4, bestdmdes utifran figur 5.3 1 Raymer [6, s. 86]. Vidare antogs
Oswalds effektivitetsfaktor e ha vardet 0,6 vilket ar ett representativt varde for
jaktflygplan [6, s. 92]. Det maximala lyft-till-dragférhallandet (L/D);0, hdmtades
fran figur 3.6 1 [6, s. 22]. Berdkningarna genomfordes i Python.
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—— Startstracka
Stigférméga
Sustained turn

—— Marschflygning

=) - -
) = [N
| " )

\

Dragkraft-vikt forhallande, T/W
-

20 40 60 80 100 120
Vingbelastning, W/S [1b/ft?]

<
N}

0.0

Figur 5.2: Diagram som visar forhallandet mellan dragkraft-vikt-férhallande T7'/TW
och vingbelastning W/S. Det gronmarkerade omradet representerar den tillatna
designrymden dar samtliga prestandakrav ar uppfyllda.

5.1.3 Krav gillande radarsynlighet

Aven for ett flygplans radarsynlighet kriver arbetsprocessen att krav for radarsynlig-
heten definierades upp for att kunna finna prioriterade arbetsomraden. Det utgick
fran de tidigare stillda kraven (se avsnitt 5.1) for att finna krav for radarsynlighet.

De omraden som valdes att ha ddmpad radarsignatur for var fronten och aktern av
planet. Dessa valdes da majoriteten av tiden kommer planet flyga mot eller ifran
fienden. Formgivning mojliggor att ha ddmpad radarsignatur at vissa riktningar,
samtidigt som radarsignaturen maste oka at andra riktningar. Dock valdes de omraden
med hogre radarsignatur med omsorg.

Att ha en okad radarsignatur for radareneheter som observerar planet rakt ovanifran
eller underifran dr oundvikligt da ett flygplan har stora plana ytor vars normal pekar
at dessa riktningar, till exempel vingar. Dock kan man gora dessa riktningar fa, sa
att flygplanet kan observeras sa sent som méjligt. Om planet observeras tillrackligt
sent hinner fienden inte reagera innan man ldmnar omradet.

Tiden man kan observera ett flygplan rakt nedifran &r mycket kortare én den tid
du kan observera ett plan framifran om planet flyger i en rak linje 6ver dig. Detta
ar intuitivt. Tank dig att du fardas i en bil pa en motorvig, saker som befinner
sig framfor bilen tycks rora sig langsamt och man hinner observera objektet lange
i forhallande till om de skulle befinna sig bredvid bilen. Detta fenomen gjorde det
mojligt att tillata en forhojd radarsignatur i vissa vél valda riktningar.

Med samma resonemang tillats en forhojd radarsignatur dven at sidan. De omradena
dér radarsignaturen skulle minskas ges utav ¢ € [135°,225°] och ¢ € [—45°,45°] d&
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0 € [—30°,30°], dar ¢ ar vinkeln som ligger i det plan vingytan spanner upp, dér
¢ = 0° ar framat och ¢ = 180° ar bakat. # ar den vinkel i héjdled, som utgar fran
nosen av planet i matematisk positiv riktning. Skiss 6ver de prioriterade riktningarna
syns i figur 5.3.

Ovanifran
1350 450 Fré’m Sidan
\\o 150° 30°
Prio 2 Prio I - -0°
Prio 2 ** Prio Sre -0°
0
—150° —30°
—135° —45°

Figur 5.3: Skiss 6ver de riktningar av flygplaner som anses behova ha mindre
radarsynlighet och prioriteringar mellan dessa. Till vanster syns planet ovanifran. I
samma plan som planet ligger prioriteras forst och framst att minska
radarreflektionerna framifran, sedan bakat och sist at sidan. Till hoger syns planet
fran sidan, dar prioriteras inte radarreflektionerna uppat och nedat.

De exakta vinklarna i hojdled valdes for att ge ett rimligt mal, som ocksa ger effekt i
verkligheten. Blir vinklarna eller ytorna dér man minskar radarreflektionerna for sma
ger det ingen effekt i verkligheten, utan planet kommer att vara lika upptéackbart
av radar som ett motsvarande plan som inte fatt nagon behandling for att minska
radarreflektioner.

Med valet 6 € [—30°,30°] innebar det att vid plan flygning kommer flygplanet vara
dolt for en radarenhet pa marken pa en distans av H cot 30° dar H &r hojden planet
flyger pa. Vid flygning pa 10000 m hojd kommer en radarenhet som befinner sig
minst 17320 m framfor planet att se en dampad radarsignatur, detta visas i figur 5.4.

Att ddmpa radarsignaturen med formgivning i vissa riktningar férutsatte en monosta-
tisk radar, en radar diar mottagare och sindare befinner sig pa samma fysiska plats [5].
Om man ska ta hansyn till bistatisk radar, en radar dar sdndare och mottagare
ej befinner sig pa samma fysiska plats utan ar separerade, sa skulle det genast bli
mer komplext. For bistatisk radar finns det inget generellt samband mellan var
sdndaren och mottagaren befinner sig. Detta gor att metoden att férsoka motverka
att inkommande radarvagor reflekteras tillbaka till sin kéalla, som formgivning bygger
pa, meningslos, for det dr inte dar mottagaren befinner sig. Darmed betraktades
inte bistatisk radar. Pa grund av tidsbegransningar beaktades endast formgivning
och inte andra metoder som radarsignaturdampning med radarvagsabsorberande
material.
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- Dampat omréde

Mark . g
" H cot(30°)

¥ |-

Figur 5.4: Visualisering av de punkter som kommer befinna sig i ett omrade dar

malet ar att flygplanets radarsignatur ska vara dimpad. Nar planet flyger pa hojden

H kommer radarenheter pa marken som befinner sig H cot(30°) framfér befinna sig i
omradet.

5.2 Konceptuell utformning

Som ett forsta steg i designprocessen togs handskisser fram for att uppskatta en tidig
geometri. Skisserna lag sedan till grund for den tidiga modelleringen i OpenVSP, déar
geometrin sedan vidareutvecklades utifran de berdkningar och krav som dok upp.
Tva av de tidiga skisserna visas i figurerna 5.5 och 5.6, dar den forsta visar flygplanet
ovanifran och den andra visar flygplanet fran sidan.

Figur 5.5: Handskiss 6ver flygplanet ovanifran.
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{,-_7 — o — _4________r

Figur 5.6: Handskiss pa flygplanet fran sidovyn.

5.3 Dimensionering

Metoden som anviandes for den inledande dimensioneringen var den som presenteras
i Raymer [6], ekvationerna som anvinds &ar saledes ekvation 3.1-3.5 som presenteras i
kapitel 3. Fas-fraktionerna ar tagna fran Raymer och presenteras i kapitel 3 i boken [6].
Genom att berdkna fram viktfraktionerna for faserna i uppdragsprofilen, tomvikten
och branslevikten kunde den dimensionerande startvikten tas fram. Berdkningarna
genomfordes iterativt i Python dar parametrar approximerades initialt av bland
annat geometri och aerodynamiska parametrar fran flygplan sasom JAS Gripen
C [26], och varden fran appendix E i Raymer [6]. T senare skede, da flygplanets
konfigurering och geometri faststéllts, kan dessa parametrar uppdateras med mer
detaljerade varden fran den framtagna designen.

Processen borjade med att uppskatta startvikten, vapenlast och pilotens vikt och
sedan berdknades tomvikts-, fas- och branslefraktion fram. Da kunde en ny uppskatt-
ning av startvikten tas fram och darefter pagick iterationen fram tills dess att den
uppskattade vikten och den berdknade startvikten konvergerade.

5.4 Modellering av geometri

Forst modellerades flygkroppen. For att uppna lag radarsignatur krédvdes intern
vapenlast, vilket medfoérde att flygkroppen behévde vara storre &n den hos JAS 39
Gripen, som anvander yttre vapenbalkar [27]. Darfor valdes F-35 som inspiration for
flygkroppens storlek och volym [28]. Vid den initiala geometriska modelleringen stod
det snabbt klart att Gripens vingspann och vingyta skulle vara for sma i forhallande
till den storre flygkroppen. Vingspannet justerades déarfor i kravdiagrammet och i
den initiala dimensioneringen for att ta fram en ny minsta erforderlig vingyta.

Modelleringen av flygplanet utfordes i programmet OpenVSP. Det forsta steget i
OpenVSP var att sétta pappersskissen som bakgrund for att kunna gora en initial form
pa flygplanet. Genom geometri-tradet sattes sedan en flygplanskropp (fuselage) in i
modellen. Genom sektioner i kroppen och anviandning av formen “General Fuselage”
modellerades kroppen fran borjan likt F-35an, men allt eftersom designprocessen
gick framat genomfordes dndringar for att passa den tankta utformningen och
kravspecifikation, och flygkroppen designades successivt om helt och héallet.
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Vingar lades sedan till pa modellen genom att forma dem efter skissen. Sektioner
skapades dven har for att kunna variera svepvinkeln samt vingkordan.

5.4.1 Val av motor

For att berdkna prestanda, luftintag och den totala vikten faststélldes en motor.
Kravdiagrammet i figur 5.2 visar att kraven for manévrering var dimensionerande i
jamforelse med kraven for startstréacka och marschflygning. For att planet ska hamna
inom diagrammets godkénda omrade maste T/W forhallandet vara minst 0,7. Vidare
avgransades alternativen till enmotoriga konfigurationer for minskad vikt och béttre
T /W forhallande. Motorer fran Kina och Ryssland har inte betraktats pa grund av
sdkerhetspolitiska skél.

Utifran dessa kriterier valdes turbofliktmotorn General Electric F110-129 [29]. Denna
motor, som aven anvands i bland annat F-15 och F-16, har en vikt pa 1 680 kg
och levererar en maximal dragkraft pa 129 kN med efterbrannkammare. Detta ger
flygplanet ett T'/W-forhallande pa 0,77 vid den dimensionerande vikten 17 000 kg.

En kritisk parameter for den fortsatta designen av flygplanets luftintag dr motorns
maximala luftbehov. Vid full efterbrannkammare uppgar det maximala massflodet till
122,4 kg/s med ett bypassforhallande pa 0,76. Detta véirde &r definierat pa havsniva
under standardatmosfar, vilket representerar motorns hogsta mojliga luftforbrukning.

5.4.2 Landningsstall

Designen av planets landningsstéll ar utformat som ett trepunktsstéll. Berdkningarna
for att placera hjulen bygger pa planets geometri samt Raymers principer [6].

Flygplanets lingd uppskattades fran OpenVSP till 16 m. Tyngdpunktens position z,
uppskattas ligga 8,15 m bakom nosen. Héjden pa tyngdpunkten h., beraknades till
1,8 m genom att addera lingden pa huvudlandningsstéllet med ldngden till mitten av
flygkroppen. Nér tyngdpunktens position var kédnd, applicerades Raymers principer.
For att na statisk stabilitet placerades huvudhjulen bakom tyngdpunkten. Distansen
mellan nosen och huvudhjulet z,, berdknades med hansyn till vinkeln pa 15°,

Ty = Teg + heg - tan(15°) = 8,63 m.

Noshjulets placering x,, ar beraknad for att hantera 12 % av planets totala vikt.
Genom att en momentberdkning kring huvudhjulen stalldes upp kunde distansen
fran nosen till noshjulet 16sas ut och berédknas,

Tm — xcg

= - =1 .
Ty = Tim 0.12 ,6m

Bredden mellan huvudhjulen b,, dimensioneras sa att kantringsvinkeln understiger
30°, vilket ger nodvéindig stabilitet mot sidokrafter. Da formeln gav avstandet mellan
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tyngdpunkten och ett av hjulen, multiplicerades resultatet med 2 for den totala
sparvidden,
b, =2+ hey - tan(30°) = 2,7m.

5.4.3 Flygprestanda

Kravet pa landningshastigheten (approach speed) sattes till 130 knop (241 km/h),
och det kan sedan kopplas till stallhastigheten genom ekvation 3.12,

Va
‘/stall = Lgp = 51,46m/s.

Med hjélp av denna hastighet rédknades sedan C7 mazkray fOr landning ut enligt

ekvation 3.13,
2W

PSVia N
Vid marschfart analyseras flygplanets aerodynamiska prestanda genom lyft-till-drag-
forhallande. Fran VSPAERO i OpenVSP erholls L/ D, = 11 nér anfallsvinkeln ar

6 grader. Vid denna vinkeln var C'p = 0,15. Dragkraften beridknas enligt ekvation
3.14 till

CL,max,kr(w = 1,51

D = ¢SCp = 10440N.

Vid marschflygning géller da att dragkraften balanseras av motorkraften (7' = D),
vilket enligt ekvation 3.15 ger

T 10
— = — =~ 0,07.
Wcruise ].47 ’

For stigning antas L/D lagre och approximeras enligt ekvation 2.4,

L L
— ~0,7-— =0,75-11=8,3.
D ctimp max
T /W for stigning med en 6nskad stigningsvinkel pa 5° berdknas i med hjilp av
ekvation 3.15,
T 1

Wclimb - 8,3

+ sin(5°) ~ 0,21.

5.4.4 Dimensionering av luftintag

Luftintagen dimensionerades i tva steg. Forst for supersonisk flygning vid Mach-talet
M = 2 med tva priméara syften, att forse motorn med ett stabilt och subsoniskt
luftflode samt att minimera flygplanets radarsignatur. Som det beskrivs i avsnitt
2.2.6 uppnas hastighetsminskningen fran supersoniskt till subsoniskt flode effektivast
genom ett system av sneda stotvagor foljt av en avslutande normalstot. Detta
begransar ocksa totaltrycksforlusterna jamfért med en enda normalstot.

I detta fall valdes en ramp, med en deflektionsvinkel 8§ = 6°. Stotvagsvinkeln 3 = 34°
bestdmdes fran 6—F—M-sambandet (ekvation 2.7). Normalkomponenten av Mach-talet
beraknades sedan enligt ekvation 2.8,

M, = M, sin f = 2 -sin(34°) ~ 1,118.
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Mach-talet efter den sneda stotvagen berdknades i tva steg. Forst berdknades nor-
malkomponenten enligt ekvation 2.9, dar v = 1,4 virmekapacitetsforhallandet for
luft,

9 (y—1)M2 +2
" 2yMZ — (v - 1)

~ 0,300,

M5 =~ 0,898.
Sedan aterstéalldes det totala Mach-talet, enligt ekvation 2.8,

M,
My— M2 O8B g
sin(f —6)  sin(28°)

Det kvarstaende supersoniska flodet bromsades slutligen ned till en subsonisk hastig-
het genom en avslutande normalstot. Eftersom hela My = 1,91 nu ar normalkompo-
nenten anvands ekvation 2.9 direkt,

o (y—DM;+2  04-3,648+2
3T MZ—(y—1) 28-3648—04

~ 0,353,

Ms; ~ 0,094 < 1.

Detta Mach-tal dr subsoniskt, vilket uppfyller kravet pa inflodet till kompressorn.

Darefter dimensionerades luftintagens infangningsarea utifran den valda motorns
nodvindiga massflode pa 122,4 kg/s. Som avsnitt 5.4.1 beskriver ar detta det mass-
flode som motorn kraver vid havsniva under en standarddag. Det valda designfallet
var start vid Mach 0,3 pa havsniva, detta representerar ett kritiskt och realistiskt fall.
Luftdensiteten p = 1,2255 kg/m? och ljudhastigheten a = 340,3 m/s himtades fran
tabell A.6 i [10]. Fran definitionen av Mach-talet (ekvation 2.5) ges flyghastigheten:

V=M-a=0,3-340,3 = 102,1 m/s.

Den totala infangningsarean berdknas enligt ekvation 3.11:

mh 122,4

Apgr = — =~ = 0,978 m*.
T Y T 1,2255 - 102,1 o

Da flygplanet anvander sig av tva symmetriska sidointag, blir infangsarean per intag:

Utover stotvagssystemet och infangningsarean togs aven hansyn till radarsignatur vid
dimensioneringen av luftintagen. I enlighet med avsnitt 3.5 valdes en S-formad kanal,
detta for att bryta radarsignalens siktlinje mot kompressorn. Intagen modellerades
dérefter i OpenVSP utifran de framtagna dimensionerande kraven.
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5.4.5 Klaffar

For att dimensionera den nodvandiga klaffytan anvandes data for den framtagna
modellen i OpenVSP. Simuleringar i VSPAERO visade initialt att C7, ez clean = 0,4
vid en anfallsvinkel pa 15° och en hastighet pa 51 m/s.

For att uppfylla kravet pa Cf ez krav = 1,51 berdknades forst det nodvindiga
bidraget fran klaffarna enligt:

ACL,maw,raq - CL,max,krav - CL,mam,clean = ]-751 - 074 = 1711

ACT mas Téknas sedan ut genom ekvation 3.8, och for att uppfylla kraven maéste
alltsa ACLmax,ﬁap Z ACLnlax,req‘

Enligt tabell 12.2 i Raymer [30] ger spaltklaffar (slotted flaps) ACy 4, = 1,3 medan
enkelklaff (plain flap) ger ett lidgre virde pa ACy 4 = 0,7. Detta betyder alltsa
att en spaltklaff ar battre i en ren lyftsynpunkt, nackdelen ar dock att spaltklaffar
ar mer mekaniskt komplicerade jamfort med enkla klaffar. Spaltklaffar valdes anda
eftersom den hogre lyftkoefficienten behévs och prioriteras.

Eftersom alla varden forutom Syiappeq ér kéinda, kan nu ekvation 3.8 skrivas om till
foljande for att fa ut hur stor andel av vingarna som behover téckas av klaffar for
att uppna tillrackligt extra lyftkoefficient, dar Ay ; ar vinkeln pa gangjarnslinjen for
klaffarna (hinge line), vilken sétts till samma vinkel som bakkanten pa vingen, alltsa
13 grader:
Sﬂapped o ACfLmax,Tﬁq . 1,11
S ACymaz - cos(Ap 1) 1,3 - cos(13°)

~ 0,38.

Detta betyder alltsa att om enbart klaffar pA TE (trailing edge, bakkanten av vingen)
anvands sa behover 88 % av TE tédckas av klaffar, ndgot som inte ar onskvért
da skevroder ska fa plats. Detta hade kunnat losas med kombinerade klaff- och
skevroder (flaperons), nagot som dock medfor samre styrformaga eftersom ytan da
maste kompromissa mellan att generera lyftkraft och kontrollera rollrorelse. Dérfor
lades istéllet framkantsroder till pa hela framkanten med ACy 0, = 0,3 fran tabell
12.2 [30]:

S appe
ACL,maz,framkant - ACZ,ma:p : % . 008(570) = 0,3 -1- COS(57O) ~ 0,16

Bakkantsklaffarna behover nu bara bidra med:

ACY = 1,11 - 0,16 = 0,95.

max,req,bakkant

Déarmed blir ytan for bakkantsklaffarna istallet:

Sﬁapped — AC\’Lmax,req 0795

= = ~ 75%.
S ACymaz - cos(Aprp) 1,3 % cos(13°) %
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Minst 75 % av bakkanten av vingen behover alltsa téckas av klaffar, vilket ar ett
rimligt varde for ett stridsflygplan med deltavinge och resterande 25 % kan da
anvandas for skevroder. Detta konfigurerades sedan pa modellen av flygplanet i
OpenVSP och simuleringar kordes.

5.4.6 Vingprofil

For att optimera flygplanets prestanda for bade subsonisk och supersonisk fart
undersoktes forst i Raymer [6] vilka vingprofiler som ar relevanta for projektets typ
av flygplan [6]. Tester utfordes sedan pa olika vingprofiler i OpenVSP och fokus lag
pa att finna en geometri med hog lyftkraft vid subsonisk fart och som samtidigt gav
minimalt vdgmotstand i det transsoniska och supersoniska omradet. Efter tester valdes
vingprofilen NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) 64A104 (a = 0,8
mod). Profilen implementerades digitalt i OpenVSP genom att definiera vingens
tvarsnitt bland de forvalda vingprofilerna. Tjockleken och kurvaturen optimerades
dock och for att minska vagmotstandet vid supersoniska hastigheter sattes profilens
maximala tjocklek till 4 %. NACA 6-serien har ocksa goda egenskaper for laminéar
stromning och optimerades for att maximera L/D vid marschfarten pa Mach 0,8
innan overgangen till supersonisk fart.

5.4.7 Interna laster

Vapenutrymmet &dr internt, vilket kréver en storre flygkropp. Vapenutrymmets di-
mensioner maste rymma vapnen, avfyrningsmekanismer, strukturella komponenter
samt nodvandig marginal. Vapenutrymmena antas likna losningen i F-35 Lightning
IT | som har tva parallella luckor under flygkroppen [31]. Det antas éven finnas ett
separat utrymme for en kanon pa ovansidan strax bakom cockpit.

Ett typiskt uppdrag antas besta av fyra BVR-missiler och tva WVR-missiler. Akrony-
merna BVR (Beyond Visual Range) och WVR (Within Visual Range) beskriver strid
bortom respektive inom synhall. Det antas att BVR-missilerna placeras i ett utrymme
och WVR-missilerna i det andra. Vidare antas att missilerna i BVR-utrymmet place-
ras tva pa hojden och tva pa bredden. Gripens vapen kommer anvindas som referens
for dimensionering. Da rapporten avgransas till jaktplan kommer inte attackvapen
anvandas. Vapnen kommer alltsa endast vara luft-till-luft. BVR-missilen antas vara

en MBDA Meteor och WVR-missilen en IRIS-T [27].

Meteor ar storst och kommer dérfér dimensionera utrymmet. Diametern ar 0,178
m [32]. For att ta hdnsyn till launcher, struktur och nédvindig marginal antas
ett extra utrymme pa 1 m. Langden pa MBDA Meteor ér cirka 3,7 m. Med ett
extra utrymme pa 0,5 m for vapenbalk och marginal blir den totala langden for
BVR-utrymmet dérfor 4,2 m.

Mauser BK-27 4r 2,31 m lang med bredd pa 296 mm och héjd pa 246 mm [33]. Efter

att ha lagt till marginaler och kapsel blir dimensionerna fér vapenutrymmena de
som visas i tabell 5.2. Det bor ndmnas att palaggen ar en grov uppskattning da det
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inte finns palitliga kéllor for detta eftersom det ar sakerhetsklassat. Dimensioner och
vikt for vapnen finns men resten ar uppskattade utifran bilder av existerande interna
vapenutrymmen.

Tabell 5.2: Uppskattning av vapenutrymmenas dimensioner.

Bredd [m| Djup [m] Léngd [m]

Centralutrymme 1,4 1,4 4,2
Kanonutrymme 0,3 0,25 2,31

Vikten for en Meteor-missil dr 190 kg, 87,4 kg for IRIS-T och 102,5 kg for Mauser
BK-27 [32] [33] [34]. Den totala vapenlasten blir alltsa cirka 1037,3 kg. Den totala
vapenmassan anvands senare i detaljerad dimensionering och tyngdpunktsanalys.

5.4.8 Metod for jamvikt och stabilitet

For att analysera flygplanets jamviktslage och stabilitet implementerades ekvationer
fran Raymer [6] i Python. Jimviktsanalysen begridnsades till den longitudinella
riktningen (tipp). Gir- och rulljaimvikt antogs vara triviala pa grund av flygplanets
geometriska symmetri och symmetriska flygtillstand. I stabilitetsanalysen undersoktes
samtliga tre rotationsaxlar: tipp, gir och roll. Analyserna utférdes i marschflygning,
vilket innebér att dragkraftstermer forsummades. Samtliga aerodynamiska koefficien-
ter berdknades VSP AERO. For trimanalysen anvidndes en anfallsvinkel pa a = 2°.
For stabilitetsanalysen approximerades derivatorna genom att berdkna koefficienter
for intervallet o, B € [—1°,4°] och dérefter bestamma medelvardesderivator numeriskt.
Tyngdpunkten placerades vid z., = 8,15 m fran nosen i samtliga berdkningar.

5.5 Minskning av radarsignatur

For att minimera flygplanets radarmalyta (RCS) integrerades smygtekniska principer
i den geometriska modelleringen i OpenVSP. Metodiken gick framst ut pa att
kontrollera reflektionsvinklar genom vedertagna tekniker péa flygplanets geometri [5].
Den mest centrala metoden var att minimera antalet unika vinklar som flygplanet
har. I praktiken innebar det att man skulle forsoka fa vingarnas fram- och bakkant
samt stjartfenornas kanter parallella med varandra. En annan central metod som
anvandes for att undvika skarpa horn och vinkelrata horn, till exempel mellan vinge
och flygplanskropp.

For att minska radarekon fran sidan valdes vinklade vertikala stjdrtfenor (V-tails).
Dessa vinklades utat och placerade lite innan de horisontella stjartfenorna istéllet
for direkt ovanfor. Detta for att undvika dubbla studs av radarsignaler mellan de
vertikala och horisontella fenorna.
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5.6 Datorprogram for uppskattning av o

For att undersoka radarsignaturen av planet anvandes ett program skrivet i Matlab,
baserat pa ett program skrivet av Jesper Oppelstrup for detta arbete. Program-
met anvander fysikalisk-optik approximationen for att uppskatta radarvagornas
interaktioner med objektet. Programmet finns beskrivet i appendix, avsnitt A.1.

Datorprogrammet har en funktion dar det efter varje simulering gar att studera
bidraget som varje del av objektet (varje facett som objektet dr uppdelat i) har
till den totala radarsignaturen, da infallet sker fran en viss rymdvinkel. Med denna
information kan justeringar goras till formen pa objektet for att uppna den 6nskade
radarsignaturen.

5.6.1 Alternativa program for uppskattning av o

I studien anviandes programmet beskrivet i foregaende avsnitt. Dock finns det en rad
andra metoder for att bestimma o, nagra beskrivna i kapitel 4. Tillimpningar med
bade PTD (Physical theory of diffraction) och numeriska lésningar av viagekvationen
har undersokts i olika omfattningar.

Att gora ett tilligg med PTD till det redan existerande program som uppskattar
o forsoktes. Utmaningar med att definiera kanter uppstod dock da programmet
utgick fran en stl-fil, som beskriver objekt med hjalp av plana facetter. Dessa facetter
har da kanter mellan sig. En bojd eller vilvd yta kommer dela upp sig i flertalet
plana facetter, och da besta av flertalet kanter. Vid anvandning av en forenklad form
av PTD, dar programmet endast tar hansyn till att skarpa kanter ger ett bidrag,
skulle det behdva skilja pa kanter i den ursprungliga modellen och kanter som endast
uppstar da modellen konverteras till en stl fil. Detta program skapades dock aldrig i
ett anviandbart tillstand.

Aven numeriska l6sningar, frimst med anvindning av kommersiell programvara, bl.a.
Altair Feko [35]. Program som dessa anvinder numeriska metoder for att undersoka
elektromagnetiska vagors interaktioner med objekt. Fler allméant tillgingliga program,
som anvander fysikalisk optik eller nagon annan 16sning, undersoktes.

5.7 Viktuppskattning

Vikten pa flygplanet har tagits fram med viktuppskattningsmetoden for ett strids-
flygplan, detta presenteras i Raymer [6] i kapitel 15. Arbetet inledde med att dela
upp flygplanet i de olika omradena, det vill sdga dess struktur, framdrivningssystem,
nyttolast och utrustning. Den totala vikten erhoélls sedan genom summering av dessa
delvikter och tomvikten berédknas med ekvation 3.17.

For att kunna analysera vikten jamfordes den med den berdknade startvikten genom

att ta fram viktfraktionen fran ekvation 3.16, se avsnitt 3.8. Ekvationerna som
anvands for de olika delvikterna presenteras i avsnitt A.2 dér vissa parametrar var
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givna i Raymer [6], medan 6vriga parametrar baserades pa tidigare dimensioneringar
och geometriska data framtagna i bland annat OpenVSP.

Strukturvikten bestod av vikten pa flygplanets barande struktur. Denna delvikt
inkluderade vikten pa vingen, kroppen, fenor och landningsstéll. Vikten pa framdriv-
ningssystemet inkluderade motorn, insug och branslesystem. Utrustningen bestod av
vikten pa avionik-, hydraulik- och elsystem. Slutligen inkluderade nyttolasten vikten
pa vapen, pilot och brianslemassan. For att kunna slutfora arbetet inom projektets
avgransningar modellerades inte samtliga komponenter explicit sasom vissa system
som kablage och interna system. Dessa komponenter inkluderades istallet genom
att gora en uppskattning av dess vikt, har anvindes bland annat exempel givna i
Raymer [6].

5.8 CFD-metodik

Programmet Simcenter STAR-CCM+ anvandes for att simulera flygplanets aerody-
namik. Syftet med CFD-simuleringen var framst att ta fram mer exakta varden for
Cr, och Cp i marschflygning. Nétet som anvandes var polyedriskt vilket visas i Figur
5.7. Det var svart att generera ett nat eftersom geometrin fran OpenVSP inte var
helt vattentit. En betydande del av arbetet gick déarfor at till att reparera geometrin.
I sluténdan kunde modellen korrigeras, bortsett fran insugen, vilka dérfor inte ingar
i simuleringen. Berdkningsdoménen utgors av en sfar med en diameter som &r tio

Figur 5.7: I figuren visas nétet som genereras kring flygplansgeometrin.

ganger storre an flygplanets langd. Randvillkoren for sfaren sattes till fristrom med
Mach 0,8 pa 10 km hojd, vilket motsvarar forhallanden vid marschflygning. Visuali-
sering av doménen syns i Figur 5.8. Simuleringen antar ett icke-viskost flode, vilket
innebéar att friktion inte modelleras. Flodet ar kompressibelt och baseras pa Eulers
ekvationer. Flera simuleringar genomfordes med olika anfallsvinklar genom att dndra
flodets riktning i fristromsrandvillkoret. Resultaten for C, och Cp analyserades, och
flodet visualiserades genom hastighetsfiltet runt flygplanet samt tryckférdelningen
over dess ytor. Som referens for att jamfora % anviande varden fran Raymer [6].
For vingar med svep och lagt AR vid Mach 0,8 ar % = 2,2 rad~!. Simuleringen
itererades tills den uppnadde konvergens vid 107! se figur A.1 i Appendix.
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Figur 5.8: Illustrering av den sfiariska CFD-doménen med flygplanets placerat i
centrum medan den yttre sfaren representerar fri strom med randvillkor for
marschflygning.

44



O

Resultat

Kapitel 6 presenteras det slutliga resultatet som erholls genom de metoder som be-
skrevs i kapitel 5. Resultaten omfattar bland annat den framtagna flygplansgeometrin,
viktuppskattningen, radarsynlighet och stabilitetsanalyser.

6.1 Geometri

Den slutliga geometrin for konceptet visas i figur 6.1 och &r en integration av
aerodynamisk prestanda med krav for smygformaga. Utformningen resulterade i ett
enmotorigt stridsflygplan med en modifierad knackt deltavinge, dar varje designval
gjorts for att fa en god aerodynamik med minskad radarsignatur.

Figur 6.1: Oversiktsbild av den konceptuella designen framtagen i OpenVSP.
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6.1.1 Knackt deltavinge

Konceptets vingkonfiguration ar en modifierad knéckt deltavinge, utformad for att
balansera aerodynamisk effektivitet med en lag radarsignatur. Som visas i figur 6.2
nedan ar vingen uppdelad i tre sektioner med varierande svepvinklar.

Forsta sektionen har en svepvinkel pa 30 grader och ér placerad narmast flygkroppen
over luftintaget. Den relativt laga svepvinkeln bidrar till 6kad lyftkraft nira nosen
och far intaget att bli integrerade i vingen. Den andra sektionen fungerar som en
overgang och har en brant svepvinkel pa 80 grader. Denna sektion ar utformad for
att oka lyftkraften vid branta anfallsvinklar. Tredje sektionen &r huvudvingen och
har en svepvinkel pa 57 grader. Denna vinkel valdes for att minska motstandet vid
supersonisk flygning och harmoniserar med 6vrig smyggeometri.

Avsmalningsforhallandet pa 0,14 &r ett lagt virde vilket ar typiskt for deltavingar, och
vingforhallandet AR som ligger pa ca 1,66 bekraftar att det ar en hogprestandavinge
for hoga hastigheter.

Vingens dimensioner presenteras i figur 6.2 nedan. Rotkordan ar 10,39 meter och
spannvidden ar ca 9,82 meter. Den aerodynamiska medelkordan (MAC) ar berdknad
till 7,58 meter och utgor referenslinjen for flygplanets stabilitet.

Ct=1.441

A
_ Cr =10.391 W _

MAC =7.580 \

[m]

A3 =57°

A2 =80° bi2=4.912
A1=30° l \

Figur 6.2: Ritning av huvudvinge.

6.1.2 Stjartparti

Stabilisatorerna dimensioneras utifran jamvikt- och stabilitetsvillkor. De horisontella
stabilatorerna har tillsammans en area pa 6.12 m? medan de diagonala fenorna
har en area pa 7.7 m%. De diagonala fenorna valdes dven for att bidra till reducera
radarsignaturen genom bland annat kantanpassning och minskade radareflektioner.
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Figur 6.3: Flygplanets stjiartparti som skapar kontroll av flygplanets stabilitet av
flygplanets gir- och topprorelser.

6.1.3 Klaffar och kontrollytor

Den resulterande klaffkonfigurationen visas i figur 6.4 och bestar av en kombination
av framklaffar och bakklaffar (slotted flaps). Resultatet fran berdkningarna visar att
bakkantsklaffarna tar upp 75 % av vingens spannvidd. Framkantsklaffarna tar upp
hela fréamre svepvinkeln for att uppna den berdknade och nédvéndiga lyftkoefficienten,
utan att hela bakkanten behover vara téckt med klaffar vilket ger plats for skevroder.

Figur 6.4: Visualisering av flygplanets kontroll- och klaffytor integrerade i vingens
bakkant och anvinds for kontroll av flygplanets rorelser kring de olika axlarna.
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6.1.4 Luftintag

Luftintagen éar placerade pa vardera sida om flygkroppen och har en rektangulér
tvarsektion med snedskurna 6ppningskanter, vilket framgar av figurerna 6.5-6.7.
Den snedskurna geometrin anpassar vinkeln av luftintagens kanter med flygpla-
nets 6vriga geometri i enlighet med principen om kantanpassning, vilket reducerar
radarsignaturen hos luftintagens geometri.

Luftintagen dimensionerades med ett stotvagssystem vid Mach 2 med en deflektions-
vinkel pa 8 = 6° och stotvagsvinkel 5°, f6ljt av en avslutande normalstét. Detta
resulterade i ett lufthastigheten bromsades ner fran en supersonisk till en subsonisk
hastighet pa M3 ~ 0,594. Detta uppfyller kravet pa ett subsoniskt inflode till motorn
och kompressorn. Luftintagens infaingningsarea dimensionerades vid start pa havsniva
vid Mach 0,3 och beridknades till 0,49 m? per intag.

Den inre geometrin hos luftintagens kanaler dr S-formade. Detta for att bryta
radarsignalens siktlinje mot kompressorns blad och saledes reducera radarsignaturen
framifran.

Figur 6.5: Oversiktsbild av luftintagens placering pa flygkroppen sett ovanifran.

Figur 6.6: Sidovy av luftintagets kanal Figur 6.7: Vy underifran av
och snedskurna 6ppningskant. luftintagen.
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6.2 Dimensionering och beridknad flygplansvikt

Dimensioneringen gav en startvikt pa 16 983 kg, 56 % av startvikten var tomvikten
We dimensionerad, det vill sdga ungefar 9 511 kg. Vidare gav viktuppskattningen en mer
detaljerad berdkning av vikten for flygplanet, dessa viarden presenteras i tabell A.2.
Figur 6.8 visar ett diagram dar viktuppdelningen av den berdknade startvikten visas
i forhallande till den dimensionerande vikten. Den berdknade tomvikten landade pa
We viktuppskatining =~ 6 245 kg vilket motsvarade ungefér 37 % av startvikten. I denna
delvikt ingick saledes strukturvikten som berdknades till Wy =~ 2 935 kg (17
% av startvikten), vikten pa framdrivningssystemet som gav Wy amdrivning = 1 826
kg (11 % av startvikten) och slutligen &ven vikten pa utrustningen som landade pa
Watrustning =~ 1 484 kg (9 % av startvikten). Nyttolasten berdknades till W o105t =
7 579 kg (45% av startvikten) och den totala vikten pa flygplanet landade pa
Wheraknadvikt ~ 13 824 kg (81 % av startvikten) alltsa berdknades startvikten till en
19 % lagre startvikt &n den dimensionerade.

Framdrivningssystem
Utrustning

Struktur

Nyttolast Saknad viktandel

Figur 6.8: Viktuppdelning av den berdknade startvikten i forhallande till den
dimensionerande vikten. Den berdknade startvikten berdknades till 13 824 kg och
den dimensionerande vikten resulterade i ett virde pa 16 983 kg.

6.3 Radarsynlighet

Den framtagna modellens radarsynlighet visas i figur 6.9. Resultatet har erhéllits
med ett egenutvecklat datorprogram baserat pa fysikalisk optik-approximationen,
vilket beskrivs i avsnitt 5.6. Figuren visar flygplanets radarmalyta o, uttryckt i dBsm,
matt vid en frekvens pa 10 GHz, som funktion av observationsriktning.
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I berdkningarna ar flygplanet placerat i xy-planet med nosen riktad ldngs den negativa
x-axeln. Vinklarna 6 och ¢ definierar den riktning fran vilken malet observeras av
en radar, dér riktningsvektorn ges av k = [cos 6 - cos ¢, cos @ - sin p, sin §]7 uttryckt i
kartesiska koordinater.

g

i

i olika vinklar for framtagen flygplansdesi

=
o dB(m?)

0 50 100 150 200 250 300 350

Figur 6.9: Figur 6ver hur den framtagna geometrin pa flygplanet har for storlek pa
radarsignaturen o i decibel kvadratmeter, méatt vid en frekvens av 10 GHz. Den
visar radarsignaturen nar observatoren ser flygplanet i en viss riktning. Planet ligger
i xy-planet, med nosen pekandes i negativt x-led. 6 &r den vinkel i hojdled mot
xy-planet, dér positiv 6 riktning motsvarar att se planet nedifran. ¢ ér den vinkel i
xy-planet, dar ¢ = 0 motsvarar att se planet framifran och ¢ = 180° ar att se planet
bakifran. I figuren syns det hur flera vinklar som motsvarar att se planet framifran
eller bakifran har nedsatt radarsignatur, medans den 6kar om planet observeras fran
sidan &r signaturen storre. Ovanifran och underifran har planet en mycket storre
radarsignatur.

6.4 Resultat fran CFD

Tryckfordelningen fran CFD-simuleringen visas nedan, se figur 6.10. Det rodmar-
kerade omradena motsvarar hogt tryck och de blamarkerade motsvarar lagt tryck.
Undersidan av flygplanet uppvisar generellt hogre tryck dn ovansidan. Det hogsta
