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Sammanfattning
För att tillfredsställa framtidens behov av snabbare flygresor, pågår idag ett inten-
sivt arbete att utveckla nya supersoniska transportflygplan för kommersiellt bruk.
Ett sådant flygplan går under namnet Overture och utvecklas av det amerikanska
bolaget Boom Supersonic. Den här rapporten ämnar att bygga upp en matematisk
modell av Overture, för att ge en tidig fingervisning om prestandan hos framtida
supersoniska transportflygplan. Modellen bygger på de relativt enkla analytiska me-
toder som presenteras av Daniel P. Raymer i boken Aircraft Design: A Conceptual
Approach. Arbetet görs i samarbete med en parallell grupp vilka fokuserar på att
modellera motorerna till Overture.

Resultaten indikerar att Overture, baserat på den mycket begränsade mängd da-
ta som Boom Supersonic har publicerat, inte kommer ha erforderlig dragkraft för
att uppnå den prestanda, under de förhållanden, som Boom Supersonic hävdar.
Därmed är det inte sagt att resultaten som här presenteras är slutgiltiga: de bygger
på mycket enkla metoder och begränsad data. Rapporten kommer även redovisa
flygplanets aerodynamiska prestanda. Av resultatet framgår även de väsentligt för-
kortade flygtiderna och i slutsatsen, de negativa miljömässiga konsekvenserna.

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

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

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

�Supersonisk� är ett uttryck som beskriver när relativhastigheten mellan ett objekt
och en �uid är högre än ljudets hastighet i �uiden [1]. Ett �ygplan som ska �yga
supersoniskt har stora krav på sig. Motorerna måste producera tillräckligt mycket
dragkraft medan kroppen måste bära tillräckligt med bränsle för motorerna. Därut-
över måste kroppen även vara konstruerad för att klara de stora krafter den utsätts
för. Det här är endast ett fåtal av de kraven som ställs på konstruktionen av �ygplan
som ska �yga supersoniskt. Om �ygplanet också ska kunna användas i kommersiellt
bruk så förlängs kravlistan med bland annat extra last från passagerare och en större
mängd bränsle för att tillmötesgå en längre �ygtid och ökad last.

Historiskt sett har människan drivits av sin dröm att kunna �yga. Från konstruk-
tionen av det första �ygplanet till idag har design och utveckling gått allt snabbare.
På grund av andra världskriget fanns incitament för snabbare strids�ygplan och det
första supersoniska �ygplanet, Bell X-1, konstruerades 1947 [2].

Figur 1.1: Illustration av det första supersoniska �ygplanet Bell X-1

Med motivering att förkorta �ygtiden och med de teknologiska framsteg som gjordes
under 1950-talet, började idén om supersonisk transport utforskats. Under lång tid
var det teoretiskt möjligt att konstruera ett supersoniskt transport�ygplan, men det
var osäkert ur ett ekonomiskt perspektiv. Anledningen var den ökade bränslekon-
sumtionen, jämfört med de subsoniska �ygplanen, vid supersoniska hastigheter. Det
skulle ta nästan 20 år för det första kommersiella överljuds�ygplanet att realiseras.
Det gjordes med det sovjetiska �ygplanet Tupolev Tu-144 som �ög första gången
1968, efter en mycket hastig och ofullständig utveckling; något som skulle komma
att påverka programmet under hela dess existens [3], [4]. Flygplanet �ög o�ciellt
mellan 1968-1999, där endast 55 �ygningar gjordes med passagerare, innan det togs
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1. Inledning

ur bruk med anledning av bristande säkerhet. Tu-144 var ett av de två supersoniska
�ygplan som använts kommersiellt. Det andra var Concorde som utvecklades i ett
samarbete mellan British Aerospace och Aérospatiale och utvecklingen påbörjades
1965. Det �ög första gången 1969, endast tre månader efter Tu-144, och fortsatte
�yga till dess att det pensionerades år 2003 [5], [4], på grund av lönsamhetsproblem
samt den olycka vilken inträ�ade några år tidigare.

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

Figur 1.2: De enda två supersoniska �ygplanen som �ugit kommersiellt

Supersoniska �ygplan har länge haft problem med höga ljudnivåer på grund av att
deras motorer producerar mycket buller, dessutom producerar ett objekt som rör
sig över ljudets hastighet överljudsknallar. Den stora mängden buller har lett till att
bestämmelser införts, vilka förbjuder �ygplan att �yga snabbare än ljudets hastighet
över land. På grund av dessa bestämmelser är det inte ekonomiskt försvarbart att
hålla överljuds�ygplan i drift, om inte för sträckor som korsar stora hav. För att
öka den ekonomiska hållbarheten hos supersoniska �ygplan, är bullerfrågan något
som legat i fokus under utvecklingen av nya �ygplan. Företaget Boom Supersonic
påbörjade utvecklingen av ett nytt överljuds�ygplan för kommersiellt bruk år 2016.
Flygplanet i fråga kallas för Overture [6].

Figur 1.3: Rendering av Boom Overture [6]

Boom Overture, �gur 1.3, är den senaste satsningen inom supersonisk transport och
förväntas �yga tidigast 2029. I det här projektet ska analysen och modelleringen

2



1. Inledning

utgå ifrån �ygplanet Boom Overture där data ska samlas in i syfte att analysera
dess prestanda.

1.1 Syfte

Syftet med rapporten är att en upprätta en enkel aerodynamisk modell för ett teo-
retiskt överljuds�ygplan, baserat på Boom Overture. Utifrån modellen ska en tidig
prestandautvärdering utföras. Utvärderingen förväntas ge svar på grundläggande
aerodynamisk och teknisk data som: erforderlig dragkraft, lyftkraft, luftmotstånd,
anfallsvinkel vid plan�ykt och glidtal. Projektet kommer dessutom genomföras i
samarbete med ett parallellt projekt som har till uppgift att analysera �ygplanets
motorer. Således kommer vissa parametrar, som dragkraft och bränslekonsumtion,
vara av varandra beroende mellan de två projekten.

1.2 Frågeställning

Modellen förväntas ge svar på följande:

ˆ Erforderlig dragkraft

ˆ Luftmotstånd

ˆ Lyftkraft

ˆ Glidtal

ˆ Bregueträckvidd

ˆ Jämförelse med subsoniska �ygplan

Arbetet kommer även diskutera etiska och samhälleliga aspekter.

1.3 Boom Overture

Overture utvecklas av Boom Supersonic som även har utvecklat ett test�ygplan,
vilken går under namnet �Baby Boom�, med första �ygning den 22 mars 2024 [7].
�Baby Boom� används i experimentella syften. Planet följer andra supersoniska
�ygplan, såsom Concorde och Tu-144, med användandet av en deltavinge. Några
generella värden på Overture är presenterade nedan, de är tagna från Boom Super-
sonics hemsida [6], [8]:

ˆ Maximal hastighet: Mach 1.7
ˆ Flyghöjd: 60 000 ft eller 18 338 m
ˆ Längd: 201 ft eller 61.3 m

3



1. Inledning

ˆ Vingspann: 106 ft eller 32.3 m
ˆ Maximal räckvidd: 7867 km
ˆ Passagerare: 64-80
ˆ Motorer: 4x Symphony med 160 kN per motor vid start

1.4 Avgränsningar

Projektet kommer enbart utvärdera �ygplanets prestanda, inte motorernas då de
kommer utvärderas av det tidigare nämnda parallella projektet. Utvärderingen sker
analytiskt med matematiska metoder och stöd av 3D-modeller. Projektet genomför
därmed inte några fysiska tester i vindtunnel eller numeriska simuleringar i simule-
ringsprogram.

Vidare utvärderas endast enkla manövrar då projektet enbart omfattar kommersi-
ella transport�ygplan och inte militära, vilka hade satt större krav på manövrering.
Buller från stötar och motorer studeras ej.

Till följd av att Overture är under utveckling, är majoriteten av informationen inte
tillgänglig. Således är större delen av beräkningarna baserade på egna antaganden
och publikt material.

4



2
Teori

2.1 Begränsningsanalys

Begränsningsanalys är en viktig del för att minimera mängden möjliga lösningar
och visualisera en så kallad �lösningsmängd� för att följa de krav som ställs. De
här kraven är planets olika �ygfaser såsom start, plan�ykt, manövrering och land-
ning, se �gur 2.1. Kraven kan bli översatta till funktionella relationer i en ekvation
som beräknar begränsningarna. Den kallas iAircraft Engine Design, vilken kommer
refereras till som �Mattingly� i resten av rapporten, [9] för �Masterekvationen�.

Figur 2.1: Potentiell lösningsmängd i en begränsningsanalys [9, kap. 2.1, s. 20]

2.1.1 Masterekvationen

Masterekvationen (2.1) från Mattingly används för att skapa en begränsningsanalys.
Den härleds från friläggning av alla krafter med Newton's andra lag, se �gur 2.2.
Friläggningen modi�eras för att inkludera prestandaförhållanden som dragkraftslast
(TSL =WT O) och vingbelastning(WT O=S). Dessa förhållanden utgör axlarna på be-
gränsningsanalysgrafen.
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2. Teori

Figur 2.2: Krafter på ett �ygplan [9, kap. 2.2, s. 22]
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Tabell 2.1: Förklaring av parametrarna i ekvation 2.1

Parameter Förklaring Enhet
TSL Dragkraft vid havsnivå N
WT O Vikt vid start kg

� Andelen massa som är kvar vid landning -
� Andel tillgänglig motorkraft -
q Dynamiskt tryck Pa

SREF Flygplanets referensyta m2

K 1 Koe�cient för luftmotstånd beroende av lyftkraft -
n Lastfaktor -

K 2 Viskös koe�cient för inducerat motstånd -
CD 0 Friktionskoe�cient vid noll lyft -
CDR Annan friktionskraft -
Ps Viktspeci�k extra kraft W
V Hastighet m/s

ST O Startsträcka m
� wet Thrust lapse variation -
tR Tid för rotation s

kT O Starthastighetskonstant -

Ekvationen ger möjlighet att utvärdera ett antal parametrar och därmed uppskatta
�ygplanets aerodynamik. Värden som behövs för att använda ekvationen ärTSL ,
WT O , � , � , q, S, n, CDR , Ps och V. Med hjälp av dessa kan följande parametrar,
K 1, K 2 och CD 0 utvärderas.

2.1.1.1 Plan�ykt

Flygplanet �yger med konstant hastighet på konstant höjd. Det innebär attdh
dt = 0,

dV
dt = 0 samt n = 1 vilket gör att L = W. Ekvation 2.1 blir då istället ekvation 2.2:

TSL

WT O
=

�
�

(

K 1
�
q

 
WT O

S

!

+ K 2 +
CD 0 + CDR

�=q(WT O=S)

)

(2.2)
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2.1.1.2 Start

För att sätta en begränsning vid start justeras ekvation 2.1 till 2.3:

ST O =

8
<

:
kT O

�g� wet TSL
WT O

9
=

;

� WT O

S

�

+

(

tRkT O

s
2�

�C L max

)

(2.3)

För att förenkla, lösesWT O
S ut och variabelsubstituerades på samma sätt som mat-

tingly [9, kap 2, s. 41]:

� WT O

S

�

=

(
� b+

p
b2 + 4ac

2a

) 2

(2.4)

Alla parametrar fås från Mattingly [9, appendix E, s. 537-546] och standardatmo-
sfären från altitud-tabellen [9, appendix B, s. 511-517]. Värden till a och b ges ur
ekvationerna 2.5 respektive 2.6 medan c är ett krav på �ygplanets startsträcka.

a =
k2

T O � 2

�g� wet(TSL =WT O)
(2.5)

b= t r � kT O �

vu
u
t 2�

�C l;max
(2.6)

c = ST O (2.7)

2.2 Luftmotstånd

Luftmotstånd är den kraft, vilken beräknas enligt ekvation 2.8, som uppkommer då
en kropp rör sig genom luften och uppstår till följd av olika fysikaliska fenomen. Så-
ledes delas luftmotstånd upp i �era underkategorier där nollmotstånd [10, kap. 12.5,
s. 416-442] och inducerat motstånd [10, kap. 12.6, s. 442-452] utgör de två största
delarna. Nollmotstånd uppstår främst till följd av kroppens direkta interaktion med
luften, medan inducerat motstånd är en konsekvens av att kroppen genererar en
lyftkraft. Därmed uppträder inducerat motstånd om och endast om kroppen gene-
rerar en lyftkraft. De adderas för att bilda det totala motståndet enligt ekvation
2.9.

D = qSref CD (2.8)

CD = CD 0 + KC 2
L (2.9)

Nollmotståndet kan i sin tur delas in i ytfriktionsmotstånd [10, kap. 12.5.1-12.5.2,
s. 416-417], formmotstånd [10, kap. 12.5.4, s. 422-424] och vågmotstånd [10, kap.
12.5.9, s. 432-435]. Den första är alltid närvarande då kroppen rör sig genom luften
och uppstår till följd av den mekaniska friktionen mellan luftens molekyler och krop-
pens yta. Den andra typen är tryckkrafternas bidrag och inkluderas i beräkningen
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av vågmotståndet över Mach 1.2. Den tredje typen uppstår då delar av eller hela
�ödet kring kroppen uppnått ljudets hastighet varefter vågor bildas kring kroppen.

2.2.1 Supersoniskt nollmotstånd

Det luftmotstånd som inte gynnar �ygplanets ändamål kallas för nollmotstånd [10,
kap. 12.3, s. 432-435]. Till skillnad från det inducerade motståndet, ger nollmot-
ståndet inget bidrag till lyftkraften och motverkar endast kraften att �yga i planets
färdriktning. De�nitionen av nollmotståndet är således all form av motstånd som
inte producerar lyftkraft.

Beräkning av supersoniskt nollmotstånd sker enligt ekvation 2.10:

CD 0 =
P

(Cf c )
Sref

+ CD wave + CD misc + CD L & P (2.10)

I det här projekt försummasCD misc + CD L & P (luftmotstånd som innefattar läckor,
utbuktningar, form och komponentstörningar och diverse andra motstånd). Alltså
blir supersoniskt nollmotstånd summan av ytfriktionsmotstånd och vågmotstånd.

2.2.1.1 Ytfriktionsmotstånd

Ytfriktionsmotstånd [10, kap. 12.5.3, s. 418-422] är den typ av motstånd som upp-
står på en kropp som färdas genom en �uid. Det här luftmotståndet består till stor
del av viskositeten hos �uiden som kroppen färdas genom och kan evalueras med
hjälp av Reynolds tal, vilket är ett förhållande mellan tröghetskrafter och viskösa
krafter.

För beräkning av
P

(Cf c Swet c )
Sref

behövsCf för laminärt respektive turbulent �öde vilket
beror av det begränsade Reynolds taletRcutof f .

Laminärt : Cf = 1:328=
q

Rcutof f (2.11)

Turbulent : Cf =
0:455

(log10Rcutof f )2:58(1 + 0:144M 2)0:65
(2.12)

Rcutof f = 44:62(l=k)1:053M 1:16 (2.13)

Sedan summeras allaCf för �ygplanets fyra olika komponenter (�ygkropp, vinge, ro-

der, höjdroder) med respektive våta ytaSwetc för att få fram komponenten
P

(Cf c Swet c )
Sref

i ekvationen.

2.2.1.2 Vågmotstånd

Vågmotstånd är ett luftmotstånd som uppstår vid transsoniska och supersoniska
hastigheter på �ygkroppen som skapar vågbildningar. Luftmotståndet ökar dras-
tiskt vid det kritiska Machtalet på grund av de konstanta vågformationer �ygplanet

8



2. Teori

genererar. Eftersom �ygkroppar är komplexa, är det svårt att skapa en modell för
att beräkna vågmotståndet. Därför används korrelationer av ideala �ygkroppar (e.g.
Sears-Haack) och data på andra �ygkroppar vid modellering.

Figur 2.3: Vågformationer från ett �ygplan [11]

Sears-Haack [11] är en kropp med det lägsta teoretiska vågmotståndet, se �gur 2.4.
Sears-Haack är en viktig del inom modellering och används för att minimera våg-
motstånd och forma �ygkroppen under designen, genom Whitcombs area-regel.

Figur 2.4: Sears-Haack [12]

Tvärsnittsarean växer jämnt till kroppens mitt och avtar sedan symmetriskt. Se for-
mel 2.14 nedan.

S(x) = � � R2
max � [4x � (1 � x)]

3
2 (2.14)

Whitcombs area-regel är en metod för att visualisera �ygplanskroppen i jämförelse
med Sears-Haack. Genom att snitta arean på modellen från nos till stjärt, går det
att jämföra tvärsnittsarean mellan �ygplanet och Sears-Haack-kroppen. Det blir
sedan en utgångspunkt i hur vågmotståndet kan minimeras samt hur väl kroppen
är designad för att undvika vågmotstånd.
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Figur 2.5: Area-regel [11]

För jämförelsen behövs(D=q)Sears� Haack vilket fås genom att anta att Amax är 1:1
skala mellan Sears-Haack och 3D-modellen. Sedan kan(D=q)wave räknas ut ur ek-
vation 2.16 genom att anta att ett typiskt supersoniskt �ygplan har ett värde på
EW D = 2:0. Varefter (D=q)wave kan divideras medSref för att få ut CD wave enligt
ekvation 2.10.

(D=q)Sears� Haack =
9�
2

 
Amax

l

! 2

(2.15)

(D=q)wave = EW D

"

1 � 0:2(M � 1:2)0:57(1 �
� � 0:77

LE � deg

100
)

#

(D=q)Sears� Haack (2.16)

CD wave =
(D=q)wave

Sref
(2.17)

2.2.2 Inducerat luftmotstånd

Det inducerade luftmotståndet är motståndet som uppstår när en lyftkraft genere-
ras. Luftens övertryck på vingens underyta för�yttas från vingspetsen till vingens
överyta, som både reducerar lyftkraften och skapar vingspetsvirvlar [10, kap. 12.6,
s. 442-452]. Dessa virvlar är orsaken till att luftmotståndet bildas. Det inducerade
luftmotståndets koe�cient är proportionell mot lyftkraftskoe�cienten med faktorn
K se ekvation 2.18.

CD i = KC L
2 (2.18)

2.2.2.1 Inducerad luftmotståndsfaktor

Det �nns �era metoder för hur faktorn K kan beräknas. Metoden �Leading-edge
suction method� anses vara det precisa alternativet [10, kap. 12.6.2, s. 446-451],
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jämfört med metoder som �Oswald Span E�cient method� [10, kap. 12.6.1, s. 443-
446]. Den semi-empiriska metoden används för att estimera faktornK baserat på
konceptet av framkantssugning. Kurvaturen skapar tryckskillnad på framkanten av
vingen på grund av att supersoniska �ygplan generellt har tunna vingar [10, kap.
12.6, s. 442-452]. Det reducerade trycket på grund av separation utövar en sugnings-
kraft. För det ideella fallet fås 100% framkantssugning,K 100, och vid 0%,K 0. K 100

kan beräknas enligt ekvation 2.20.AR beräknas enligt ekvation 2.19, därWs är ving-
ens spann ochSref är vingens referensarea.K 0 är inversen av lyftkurvans lutning
(ekvation 2.21) och är därför beroende �ygplanets hastighet.

AR =
W 2

s

Sref
(2.19)

K 100 =
1

�A R
(2.20)

K 0 =
1

CL �

(2.21)

Metoden beräknarK genom en uppskattning av den procentuella framkantssug-
ningen för att sedan interpolera framK utifrån 100%-fallet och 0%-fallet:

K = S%K 100 + (1 � S%)K 0 (2.22)

Även K 100 påverkas i transsoniska till supersoniska hastigheter på grund av vågfor-
mationer, vilka reducerar framkantssugningen. Vid supersoniska hastigheter brukar
framkantssugningen vara nästintill obe�ntlig.

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

Lyftkraft [10, kap. 12.4, s. 396-416] är den kraft som genereras då en vinge inducerar
en tryckskillnad mellan vinges ovan- och undersida. Det här resulterar i en kraft
ortogonal mot �ödesriktningen vilket får �ygplanet att lyfta.

2.3.1 Lyftkraftskoe�cient

Lyftkraft beräknas med ekvation (2.23), enligt [10, kap. 12.3, s. 396-397], därCL är
den så kallade lyftkraftskoe�cienten.

L = qSref CL (2.23)

Lyftkraftskoe�cienten sätter lyftkraften i relation till grundläggande parametrar
som anfallsvinkel, tryck, densitet, referensarea och �ödeshastighet [13]. Att beräkna
CL är därför avgörande för att beräkna lyftkraften som helhet. Det önskadeCL

under plan�ykt kan beräknas genom att sättaL = mg i ekvationen 2.24 för att
motverka viktkraften.
Beräkning av CL görs med följande ekvation:

CL =
L

qSref
=

mg
qSref

(2.24)

Där det dynamiska trycket q beräknas med ekvation 2.25.

q =

p
2

M 2 (2.25)

2.3.2 Lyftkraftkurvans lutning

Variabeln CL � beskriver lutningen på den linjära delen i �gur 2.12, vilket är en del
i att uppskatta hur ett �ygplan förväntas prestera.

För att beräkna CL � används först ekvationerna från [10, kap. 12.4.2, s. 401-404]
vilka ger � M

tan � LE � deg
. Då � M =

p
M 2 � 1 ger två olika fall beroende på huruvida

kvoten blir större eller mindre än ett, måste det här tas i beaktning enligt ekvation
2.26 och ekvation 2.27.

� M

tan� LE � deg
> 1 )

tan� LE � deg

� M
(2.26)

� M

tan� LE � deg
< 1 )

� M

tan� LE � deg
(2.27)

Om kvoten blir större än ett, ska kvoten inverteras och högra sidan av grafen skall
avläsas. Ur grafen fås etttan � LE � deg(CN � )theory (per rad) vilket kan divideras med
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tan� LE � deg för att få ut ett CL � .

Figur 2.7: Graf på tan� LE � deg(CN � )theory (per rad), beror av
�

tan � LE � deg
och tan � LE � deg

� [10, kap. 12.4.2, s. 402]

2.3.3 Maximal lyftkraftskoe�cient

CL;Max är det maximala värdet påCL och �nns bland annat i masterekvationen.

Enligt [10, kap. 12.4.5-12.4.6, s. 404-411] kan, med� = 1=5, fås värdet påC1 och
C2 genom avläsning av �gur 2.8.

Figur 2.8: Graf på C1 och C2 beror av � [10, kap. 12.4.5, s. 408]

Från beräkning av C1 och C2 kan ekvation 2.28 och 2.29 användas med hjälp av
�gur 2.9, för att få fram ett värde på (CL max )base.

� ) (C1 + 1)
AR

� M
cos� LE � deg (2.28)

� ) (C2 + 1) AR tan� LE � deg (2.29)
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Figur 2.9: Graf på (CL max )base beror på C1 [10, kap. 12.4.5, s. 409]

Figur 2.10: Graf på � CL max beror på C2 [10, kap. 12.4.6, s. 409]

Vingen har lågt sidoförhållande om:

AR �
3

(C1 + 1)( cos� LE � deg)
(2.30)

Maximal subsonisk lyftkraft för en vinge med ett lågt sidoförhållande:

CL max (M: 5) = ( CL max )base + � CL max (2.31)
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Figur 2.11: Graf på CL max
CL max ( M: 5)

beror på M [10, kap. 12.4.6, s. 411]

För beräkning av lyftkraften över Mach 0.5, kan empiriska approximationer använ-
das för att räkna fram CL max . Genom att använda ekvation 2.32 och �gur 2.11.

M )
CL max

CL max (M: 5)
) CL max (2.32)

2.3.3.1 Vingkla�ar

Vingkla�ar används för att öka ett �ygplans maximala lyftkraftskoe�cient och be-
räknas enligt [10, kap. 12.4.6, s. 415] genom ekvation 2.33.

� CL max = 0:9 � � C`max

 
Sf lapped

Sref

!

� cos(� H:L: ) (2.33)

C`max är ett tabellerat värde som beror på typen av höglyftanordning.

2.4 Anfallsvinkel

Anfallsvinkeln hos �ygplanet beskriver vinkeln planets vinge möter luftströmmen
med.

Funktionsvärdet CL beror på � med lutningen CL � , ekvation 2.34.

�
CL

=
1

CL �

(2.34)
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Figur 2.12: Graf på CL som beror på� , även kallad lyftkraftskurvan [10, kap.
12.4, s. 398]

Genom att lösa ut � ur ekvation 2.34 kan anfallsvinkeln beräknas med:

� =
CL

CL �

(2.35)

2.5 Glidtal

Glidtalet [10, kap. 17.2, s. 639-649] anger förhållandet mellan luftmotstånd och lyft-
kraft. Det här representerar hur långt ett �ygplan kan glida vid plan�ykt. Beräkning
sker utifrån förhållandet mellan lyftkraft och luftmotstånd från ekvation 2.8 respek-
tive 2.23 och blir då ekvation 2.36.

L
D

=
CL

CD
(2.36)

Varefter CD kan bytas mot 2.37.

CD = CD 0 + KC 2
L (2.37)

Vilket ger ekvationen för glidtal:

L
D

=
CL

CD 0 + KC 2
L

(2.38)

2.6 Dragkraft

Dragkraft är den kraft som driver planet framåt. För att hålla �ygplanet i luften
behöver dragkraften från motorerna vara lika stor eller större än �ygplanets luft-
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motstånd dividerat med cosinus av anfallsvinkeln [14, kap. 2, s. 31]. Vid plan�ykt
ges dragkraften av ekvation 2.39.

F =
D

cos(� )
(2.39)

2.7 Bregueträckvidd

En metod för att tidigt uppskatta ett �ygplans räckvidd är den så kallade Bregue-
träckvidden. Ekvationen för Bregueträckvidden är härledd från ett fall vid plan�ykt
inom stratosfären [14, kap. 2, s. 32-33]:

RBreguet =
L
D

V
g � SFC

ln
� mstartcruise

mendcruise

�

(2.40)

2.8 Speci�k räckvidd

Flygplanets speci�ka räckvidd är sträckan ett �ygplan färdas per enhet bränsle
förbrukad och mäts i km

kg [15]. För att beräkna ett �ygplans speci�ka räckvidd kom-
bineras dess hastighet, glidtal, massa och SFC i ekvation 2.41. Där faktorn 1000
används för att omvandla ifrån m

mg till km
kg .

Rspecif ic = V �
L
D

�
1000

maircraf t � g � SFC
(2.41)

Den speci�ka räckvidden ger en bild av hur e�ektivt �ygplanet är samt hur dyrt det
kommer vara i drift. Genom att multiplicera den speci�ka räckvidden med antalet
passagerare går det även att utvärdera hur många kilometer passagerarna transpor-
teras per enhet bränsle.

2.9 Bränsle

Enligt [6] ska Overture drivas av 100% SAF. SAF står förSustainable aviation
fuel, [16] och är ett �ytande bränsle som kan minskaCO2 emissioner med upp till
80%. SAF framställs från restavfall såsom oljor, fetter och avfall från grödor. Det
innebär att denCO2 som släpps ut genom användning av SAF redan har absorberats
av biomassan och är en del av kretsloppet. Till skillnad från fossila bränslen, vilka
tillför CO2 till kretsloppet, ger det här bränslet ett netto noll utsläpp av koldioxid.
Det är ett mer hållbart bränsle som kan bidra till uppnå bland annat FNs klimatmål
[17] , exempelvis:

ˆ 7: Hållbar energi för alla
ˆ 11: Hållbara städer och samhällen
ˆ 13: Bekämpning klimatförändringarna
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2.9.1 Kväveoxider

NOx är ett samlingsnamn för kemiska substanser uppbyggda av kväve och syre [18],
även kallade kväveoxider. Utsläpp av kväveoxider kommer främst från transportsek-
torn, men internationellt står även kraftverk för en signi�kant andel av utsläppen.
Kvävedioxid (NO2), vilken är en form av NOx , är i sig bland de större luftförore-
narna i världen.
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3
Metod: Framställning av

3D-modeller

3.1 CAD-modell

För att göra mätningar och uppskattningar på �ygplanet, skapades en virtuell 3D-
modell. CAD-programmet som användes för att skapa modellen var Fusion 360, ett
program utvecklat av företaget Autodesk. Då projektet bygger på att analysera ett
redan existerande �ygplan, var det av stor vikt att skapa en modell vars geometri
är så lik Overture som möjligt.

3.1.1 Modellering

Modellen av Overture i verklig storlek skapades genom att hitta data, vingspann och
längd, från Boom Supersonics hemsida [6] för att kunna skala 3D-modellen, sedan
användes de fyra bilderna i �gur 3.1 för att göra en så korrekt modell som möjligt.
Vidare användes även data från Concorde [19] för det som saknas hos Overture.
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