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Sammanfattning

I denna rapport presenteras erfarenheter fran arbete med ett prestandaverktyg
som anvander forenklade metoder for att berakna aerodynamiska data, samt
antar en flygbana med konstant flyghdjd. Dessa antaganden gor att verktyget
ogonblickligen ger svar pa fragor som riackvidd, tid till mal och hastighet.

I rapporten presenteras resultat for en fiktiv robotmodell. Den anvénder tva
olika motorer, en “boost motor” som accelererar upp motorn till 6nskad hastig-
het, och darefter en “sustain motor” for att halla en konstant hastighet under
sustain-fasen. I den forsta fasen ar en raketmotor modellerad, och i den senare
fasen utvérderas bade raketmotor och scramjetmotor. Resultaten fran denna
Ovning visar att en néra nog tiofaldig 6kning av rackvidden kan uppnas genom
att byta raketmotorn till en scramjetmotor i sustain-fasen.

Dessa resultat maste betraktas med forsiktighet; i samband med studien
av prestandaverktyget har det framgatt att i de modeller som anvénds for
luftforbrukande motorer sa beriknas ej dragkraften, utan det &r endast den
specifika impulsen som uppskattas. Vad géller rdackvidden anvéinds sedan den
specifika impulsen i ett uttryck déar det forutsdtts att motorns dragkraft balan-
serar farkostens motstand, vilket innebér att resultaten kan bli helt felaktiga om
detta antagande inte dr uppfyllt — nagot som ocksa illustreras i en ramjetdriven
farkost dar brénsle/luft-forhallandet varieras.

Nyckelord

Prestandaanalys, ramjet, scramjet, turbojet, raket.
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Abstract

In this study a performance tool using simplified methods for evaluating the
aerodynamic coefficients as well as assuming a constant flight path angel has
been evaluated. These design choices make it possible to instantaneously ob-
tain, among other things, range, time to target, and maximum velocity.
Results are presented for an academic missile using two different engines, a
boost engine bringing up the missile to a desired speed, and a sustain engine
for keeping that speed under the sustain phase. During the boot phase a rocket
is modeled; in the sustain phase both a rocket and a scramjet are evaluated.
The results from this exercise show that a near ten fold increase in range can
be achieved by going from a rocket to a scramjet in the sustain phase.
However, the results have to be considered with care; it has become apparent
that in the models for air breathing engines the thrust is never calculated, the
only measure of the performance of the engine being calculated is the specific
impulse. When estimating the range of the vehicle an expression is used where
it is assumed that the thrust exactly balances the drag of the vehicle, something
which implies that the results can be completely wrong if that assumption is
not fulfilled — which is also illustrated when the fuel air ratio of a ramjet driven
missile is varied.

Keywords

Performance analysis, ramjet, scramjet, turbojet, rocket.
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1 Inledning

Syftet med denna rapport dr studera det prestandaverktyg, Tactical Missile
Design spreadsheet, som utvecklats av Gene Fleeman, och som féljer med hans
bok Missile Design and System Engineering, [1].

En av de uttalade malsdttningarna med verktyget dr att det ska ga snabbt
att erhalla resultat for den robot man underscker. Detta innebér att de oli-
ka modeller som anvinds av verktyget med nédvindighet maste vara vildigt
forenklade. I Fleemans bok beskrivs teorin bakom en del av de férenklade
metoder som anvinds. Dock &r det svart att — utan omfattande jamforelser,
(varav denna studie dr ett forsta steg) — uttala sig om hur viil verktyget funge-
rar. Detta géller speciellt motorer av mindre “mognadsgrad”, som till exempel
scramjet-motorer. Dock presenteras i en studie (i form av en artikel, till vil-
ken ingen referens har hittats) som f6ljer med verktyget en jamforelse dér
resultat fran en raketdriven robot jimfors med data fran bade vindtunneltest
och fran praktiska skjutningar. Den robot som anvinds vid jamforelsen &r:
“Sparrow, Medium-Range Air-to-Air Missile (MRAAM)”. Denna robot #r ra-
ketdriven, och data som beskriver den foljer med verktyget. Erhallna virden pa
flygtid, motstandskoefficient samt hastighet och rickvidd visar pa acceptabel
overensstdmmelse med de testdata som redovisas i studien.

Data beskrivande en annan robot, denna med ramjetmotor, “Advanded
Strategic Air-Launched Missile (ASALM)”, f6ljer ocksa med verktyget. Till-
sammans med den ovan beskrivna MRAAM representerar dessa bigge tva
olika typer vilka kan anvindas som utgangspunkt fér modifieringar av en upp-
sattning viktiga parametrar.

Det aktuella prestandaverktyget har malséttningen att:

e Kunna variera for systemet relevanta parametrar.

e Kunna fanga effekterna av dessa variationer.

e Utnyttja effektiva och snabba metoder, sa att resultat for en stor variation
av parametrar snabbt kan erhallas.

Ett grundliggande forenkling éir antagandet om konstant flygbana (“con-
stant flight path angle”). Flygbanan &r uppdelad i tre delar: “boost”, “sustain”
och “coast”.

Verktyget bestar av flera olika moduler, varav de viktigaste dr “Aerodyna-
mics”, “Propulsion” och “Trajectory”, vilka behandlas i mer detalj nedan.

Robotarna som studeras kan utrustas med tva motorer (“boost” och “sustain”).

De motorer som finns modellerade i verktyget ér:

e Fastbrinsleraket, dir brénsle, brannkammartryck, brinntid och expan-
sionsférhallande kan varieras.
e Luftférbrukande. Turbofan, turbojet, ram och scram.

Vad géller farkostens aerodynamiska egenskaper finns flera mojligheter till
konfigurering, som tex: lingd, diameter, antal vingar, sidoforhallande for ving-
arna, “taper ratio”, area. Forenklade (och snabba) metoder anvinds for att
berdkna bland annat lyftkraft, motstand och tryckcentrum som funktion av
machtalet.

De viktigaste resultaten som genereras &r rackvidd, maximal hastighet, och
tid till malet.

Som ett led for att utvirdera verktyget kommer olika motorkoncept for tva
olika typer av taktiska missiler att jamforas.

FOI-R--4902--SE
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Arbetet #ir pagaende, sa resultaten/erfarenheterna ér preliminéra. Trots den
under aret blygsamma insatsen gors bedomningen att verktyget har forutsittn-
ingen att vara ett viktigt hjalpmedel for att snabbt kunna bilda sig en uppfatt-
ning om olika robotsystem, samt hur dessa robotars egenskaper kan paverkas
genom att dndra vissa parametrar. Genom att verktyget &r sa snabbt (pa grund
av de forenklade modeller som anvéinds) kan det till exempel anvindas for att
optimera nagot godhetstal (tid till mal, sviingradie, riickvidd, ...). Vidare dr
det enkelt att jamfora effekten av vilket brinsle som anviinds (vilket kan viljas
fran en i programmet uppséittning férdefinierade brénslen), och det &r ocksa
enkelt att jamfora effekten av att byta motortyp. Till exempel finns i verkty-
get tva enkla modeller av scramjet-motorer, men i det begrinsade arbete som
genomforts under aret har dessa modeller inte validerats mot mer detaljerade
motormodeller.

Verktyget foreligger i form av ett Excel-dokument, och det utnyttjar ameri-
kanska mattenheter. For att blir riktigt anvandbart behover foljande goras:

e Konvertera till strukturerat programmeringssprak.

Konvertera till SI-enheter.

Studera i mer detalj den uppséttning férenklade uttryck som anvéands vid
uppskattningen av de prestandamatt som levereras.

Validera verktyget mot robotar dér data och prestanda finns dokumen-
terat.



2 Aerodynamik

Parametrar av betydelse for att berikna aerodynamiska data &r: robotens lidngd
och diameter, antalet vingar samt form och typ av stjartfenor.

Motstandet berdknas genom att addera de individuella komponenterna:
friktions- och vagmotstand fran kroppen, vingen och stjértfenorna, samt bas-
motstand fran kroppen. I verkligheten forekommer interferenseffekter mellan
de olika komponenterna, men dessa forsummas i detta fall.

De metoder som anvinds for att beréikna de olika motstandskomponenterna
finns till viss del beskrivna i Fleemans bok, [1]. Andra referenser, vilka dock ej
har hunnit studeras under arbetet med denna rapport, dr [2, 3, 4, 5, 6].

Vad géller normalkrafterna som verkar pa vingar och stjdrtfenor anvinds
“linear wing theory”, “slender wing therory” samt “Newtonian impact theory”.
“Linear wing theory” och “slender wing theory” &r bada forenklade modeller
vilka leder till enkla uttryck for krafterna. Vilken specifik modell som anvénds
beror pa machtalet, och i programmet sker det valet automatiskt. “Slender wing
theory” anvands vid ldgre machtal, och forutsétter att vingarna har ett lagt
sidoférhallande, “Linear wing theory” anvénds i stéllet vid hogre machtal. Bada
metoderna finns beskrivna i [7]. “Newtonian impact theory” finns beskrivet i
[5], och dr en metod for att uppskatta trycket pa kroppen — och dérmed kraften
som verkar pa farkosten (for hirledningen av dessa uppskattningar anvinds
antagandet att machtalet #r ofindligt, samt att v =~ 1). Aven detta ger upphov
till enkla uttryck, vilka ldmpar sig vél for det aktuella verktyget, da det gar
snabbt att erhélla den efterfragade kraften.

For kroppen anviinds “slender body theory”, [4], och “crossflow theory”, [5]
for att uppskatta normalkraften. Inte heller i detta fall har referenserna stude-

rats, men de aktuella uppskattningarna har i flera fall visat god 6verensstiammelse

med testdata, och &dven i detta fall &r uttrycken ytterst enkla, och lampar sig
vl for att snabba uppskattningar.
Parametrar vilka anvinds for att beskriva robotens form &r:

e Lingd.

e Form, kan vara elliptisk, och specificeras geonom léngden pa ellipsens
bagge axlar.

e Nosens lingd, och hur skarp den ér (det sista specificeras genom en
“Bluntness factor”, dér 0 representerar helt spetsig, och 1 dr hemisfiirisk).

Data léses in i tabellen i figur 2.2.
For vingarna finns foljande konfigureringsmojligheter:

e Antalet vingar kan vara 0, 2 eller 4 (motsvarande N € (0,1,2), se fi-
gur 2.2).

Vingarnas area.

“Leading edge thickness angle”.

Hur tjock (“thickness”) vingen &r.

Vingens sidoforhallande (“aspect ratio”), spinnvidden i kvadrat dividerat
med vingens area.

e Vingen/vingarnas placering pa kroppen.

e “Taper ratio”, vilket i verktyget definieras som férhallandet mellan kordldngden

vid vingspetsen och vid roten av vingen.

Grénssnittets utseende rorande aerodynamiska indata visas i figur 2.2. I den
figuren syns dven hur antalet vingar kan varieras.

FOI-R--4902--SE
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Med ett undantag géller samma instéllningsmojligheter {or stjértfenorna; i
stallet for att ange arean for dessa sa anges anfallsvinkel och machtal dir robo-
ten dr pa grinsen till statiskt instabil (“zero static margin”). Exempel pa olika
vingformer som kan astadkommas med de parametrar som star till buds visas
i figur 2.3. Dessa bilder dr en del av de resultat som skapas av programmet,
dér de bla punkterna visar tryckcentrum for vingarna och kroppen, och den
bruna punkten illustrerar tyngdpunkten f6r roboten (och denna maste alltsa
anges). Den Oversta visar utseendet med de instéllningar som representerar
MRAAM-roboten. I mitten illustreras effekten av fordubblade virden pa si-
doférhallande, vilket gor vingarna slankare, och “taper ratio” vilket gor vingen
mindre “deltaformad”. Noterbart &r att detta okar lyftkraften for vingarna,
och detta gor (nagot som ockséa kan ses i figuren) att arean pa stjirtfenorna
blir storre for att uppna stabilitetskriterierna. I den nedersta bilden anvinds
igen originalinstdllningarna, men hér har tyngdpunkten for roboten flyttats
fram, och i detta fall gor de inbyggda stabilitetskraven att stjidrtfenornas area
minskar.

De forenklade metoderna anvénds for att berdkna de aerodynamiska koef-
ficienter som behdvs, som till exempel Cp, (motstandsskoefficienten vid 0 an-
fallsvinkel) och Cn (normalkraftskoefficienten). Som jamforelse anges i [1] att
jamfort med vindtunneldata for MRAAM-roboten som hénvisats till tidigare
sa ger TMD ett fel om 14% for C,, (derivatan av normalkraftskoefficienten).

12
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Figur 2.3 — Exempel pa variationer i vingarnas geometri. Overst: original-
konfigurationen for MRAAM. I mitten: fordubblade virden pa bade si-
doforhallande och “taper ratio”. Nederst: originalgeometrin med framflyttad
tyngdpunkt (mérkrod prick), vilket leder till mindre fenor. I indata maste det
machtal vid vilket fenorna dimensioneras anges (i detta fall anvéinds Ma=1.5).
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3 Framdrivning och rackvidd

Nagot som kan vara forvirrande till en borjan dr att motorerna i “sustain-
fasen” behandlas olika. For raketmotorer anges typ och méngd av brinsle,
expansionsférhallande, brannkammartryck och brinntid fér att sedan anvanda
raketekvationerna for att berdkna bland annat dragkraft och specifik impuls.
Vidare beriiknas aerodynamiska data enligt kapitel 2 ovan, och beroende pa om
dragkraften ar storre eller mindre dn det uppskattade motstandet sa accelererar
eller retarderar roboten. Dérefter anvinds ekvationen nedan:

Dy m
Au = —I, (1— Tg>ln (1—mi> (3.1)

for att uppskatta ridckvidden under raketdrift. I detta uttryck representerar
Au hastighetsokningen som tillférs farkosten under den tid raketen &r ténd,
I, &r motorns specifika impuls, T' dr dragkraften, Dg.g dr ett medelvarde pa
motstandet, m,, dr drivimedlets massa, och m, &r robotens startvikt (Launch).
Denna ekvation kan enkelt hirledas ur Newtons andra lag, se appendix A. 1
koden antages att roboten flyger pa konstant hgjd, samt att anfallsvinkeln kan
approximeras med 0. Foljande steg anvinds for att erhalla uppskattningen av
rickvidden (dér aerodynamikmodulen bidrar med de aerodynamiska data som
krévs):

1. Antag att roboten flyger utan motstand, och anvénd ekvationen ovan
(med Dgyg = 0) f6r att berdkna det hastighetstillskottet motorns drag-
kraft ger upphov till.

2. Baserat pa de tidigare framtagna aerodynamiska data beriknas motstandet
vid dels hastigheten beréknad i punkten ovan (med Dg,, = 0), och
dels vid den hastighet som rader nér farkosten slapps, och boost-motorn
tdnds. Ur dessa bigge framriknade motstand beriknas ett medelvirde.

3. Med detta motstandsmedelvirde berdknas déirefter det hastighetstillskott
(igen ekvation 3.1), Au, som anvinds i de fortsatta berdkningarna.

4. Brinntiden &r kiind (eftersom den i detta fall dr given i indata, annars kan
den erhallas om specifik impuls, dragkraft, och méngd brinsle &r kénda).

5. Fran hastighet och brinntid erhalles slutligen boost-fasens rackvidd.

Vad géller “sustain-fasen”, anvinds samma metod som ovan igen om ra-
ketmotor anvidnds. Detta innebédr att om man vill anvinda en raketmotor i
en “sustain-fas” dér det antages att hdjd och hastighet &r konstanta behover
de parametrar som karaktériserar raketmotorn (expansionsférhallande, bréann-
kammartryck eller brinntid) anpassas sa att dragkraften precis balanserar det
fran aerodynamikmodulen uppskattade motstandet.

I det fall nagot av de luftforbrukande alternativen anvinds &r beriknings-
proceduren dock annorlunda. I det fallet anvénds robotens tyngd, for att till-
sammans med de tidigare berdknade aerodynamiska data — vid den hastighet
boost-fasen bringat upp farkosten i — ta fram den anfallsvinkel som leder till
att tyngden balanseras av robotens lyftkraft. Aerodynamiska data ger vidare
farkostens glidtal, L/ D, vid de aktuella viirdena pa anfallsvinkel och hastighet.
Slutligen anvinds detta i “Breguets rickviddsekvation”:

L/D)I,
R=tpinau = /D)y (1 - m") (3.2)
9 my,

15
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Figur 3.1 — ASALM, “Advanced Strategic Air-Launched Missile”.

vilken pa samma sitt som ekvation 3.1 &r enkel att hérleda, se appendix B.
Till skillnad fran raketer uppskattas for luftforbrukande motorer endast den
specifika impulsen, dragkraften tas ej fram.

Det dr viktigt att podngtera att hirledningen av denna ekvation kréver att
farkosten ror sig med konstant hastighet, och haller en konstant flyghdjd. Detta
antagande innebér att metoden stéller tva implicita krav:

e Motorn har kapacitet att generera en dragkraft vilken &r storre &dn eller
lika med det uppskattade motstandet vid de aktuella tillstanden.

e Dragkraften kan reduceras till att balansera motstandet, samt att den
uppskattade specifika impulsen vid denna reducering bibehalls. Ett sétt
att uppna detta vore att tinka sig att motorns dimensioner minskas.

Till skillnad fran vid hanteringen av raketmotorer (dér alltsa brinntiden maste
ges), berdknas for luftforbrukande motorer den brinntid som den givna brénsle-
méangden “ricker till” vid en dragkraft som precis balanserar motstandet.
Dock, i det fall det ej kan garanteras att motorns dragkraft kan balanse-
ra motstandet kommer metoden att generera orimliga resultat. Ett exempel
pa detta som har identifierats dr da en ramjetmotor anvénds vid sustain-
fasen, och da brénsle/luft-forhallandet, f varieras (brénsle/luft-férhallandet
dr kvoten mellan massflodena av brinsle och luft). For att illustrera detta
studeras den modell av den supersoniska, ramjetdrivna roboten som foljer
med paketet paketet; ASALM (“Advanced Strategic Air-Launched Missile”),
se figur 3.1. I den medfoljande modellen &r f = 0.06. I figur 3.2 visas kur-
vor over rickvidden under “sustain-fasen” (som drivs av ramjetmotorn) och
den framridknade brénnkammartemperaturen som funktion av brénsle/luft-
forhallandet. Sasom kan utldsas ur figuren okar brénnkammartemperaturen
med brénsle/luft-forhallandet, vilket #r rimligt. Nagot som dédremot &r up-
penbart orimligt dr att motorns réckvidd nar sitt maximum nér bransle/luft-
forhallandet &r 0. Detta beteende &r en foljd av att dragkraften ej berédknas for
luftférbrukande motorer, och da dragkraften minskar med minskande f &r det
uppenbart att antagandet om att dragkraften kan balansera motstandet vilket
ligger bakom ekvation 3.2 ej kommer att vara uppfyllt fér sma virden pa f.
Problematiken med metoden som dr implementerad i koden, och som ovan
illustreras av att maximala ridckvidden uppnas da brinsle/luft-forhallandet f
ar noll, &r en foljd av att dragkraften &r lag. Ett annat tillfille dér detta
kan vara ett problem &r for scramjetmotorer. Betrakta figur 3.3 dér drag-
kraftskoefficienten, Cr, = m, och specifika impulsen illustrerade for

generiska motorer av typen turbojet, ramjet och scramjet. I detta uttryck &r
vg fristromshastigheten, och A; den effektiva inloppsarean. Dessa kurvor &r
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Figur 3.2 — Réckvidd och brénnkammartemperatur (T4) for ASALM.
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Figur 3.3 — Dragkraftskoefficient och specifik impuls for generiska motorer.

erhallna med vildigt férenklade prestandamodeller, se [8], men de illustrerar
att dragkraftskoefficienten for scramjet dr tdmligen lag, varfor det speciellt for
denna typ av motorer dr tveksamt att anvinda en prestandamodell vilken inte
tar hiansyn till dragkraften.

Den viktigaste faktorn som reducerar prestandan for en ramjet vid hogre
hastigheter &r den 6kande temperaturen i brannkammaren vilken &r en konse-
kvens av den 6kande flyghastigheten (och det dr ockséa detta som ér den bakom-
liggande motivationen till scramjet-konceptet — genom att lata forbranningen
dga rum i overljud reduceras temperaturen i brinnkammaren). Ett sétt att
Oka en ramjetdriven farkosts rickvidd ar att anviénda virmetaligare materi-
al i brinnkammaren, nagot som studeras av Bauer m.fl. i [9]. T den studien
undersoks effekterna av att anviinda kerammaterial (CMC, Ceramic Matrix
Composites) i brinnkammaren.
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4 Prestandauppskattningar

For att illustrera hur programmet kan anvindas, samt for att ge exempel pa de
data som kan erhallas kommer tre olika konfigurationer att testas. Samtliga fall
utgar fran den supersoniska ASALM-roboten, déir data fér denna har modifieras
sa att boost-fasen tar upp farkosten till Ma=6; vid denna hastighet utvirderas
nedan tre olika sustain-faser:

e Fastbrénsleraket.
e Scramjet, lagprestanda.
e Scramjet, hogprestanda.

Scramjetdrift &r modellerad med ett andragradsuttryck i machtalet for den
specifika impulsen, och uttrycket &r olika beroende pa om man viljer alterna-
tiven “high” eller “low performance”, men ej beroende pa vilket brinsle som
valts. Som nédmnts tidigare tas ingen hénsyn till dragkraften. For raketmotorn
beridknas bade dragkraft och specifik impuls baserat pa de parameterval som
gjorts (expansionsforhallande, brannkammartryck och brinntid).

For att fa hastigheten till Ma=6 niir sustain-fasen ska inledas har vikten
for boost-brénslet kats fran 449 lbm (motsvarar 204 kg) i originaldata till
1000 1bm (454 kg). Forutom brénslevikten sa har &ven expansionforhallandet
okats fran 6 till 15. Med dessa modifieringar genererar dragkrafts-modulen de
data for boost-raketen som visas i tabell 4.1.

Vidare har méngden sustain-brénsle 6kats fran 476 Ibm (216 kg) till 800 Ibm
(363 kg). Nagra av de resultat som erhalles for de olika motoralternativen visas
i figur 4.1. I figuren visas kurvor av rickvidd och machtal som funktion av

Boost Interim Input Values

Description [Variable [Value for calciOefault Value Units
Alt @ launch Alt_t 40000 20000 feet
Wt. booster propellant W_prop_boost ¢ 1000 84.8 Ibm
Reference Area Sref b 326.21 50.27 inches"2
Boost Interim Calculation Values

Description [Variable [Value for calcrOefault Value] Units
Specfic Heat Ratio y_ b 1.217 1.236 no units
Atmos. Prssure Pa_b 2.73 6.75 psi
Thrust Coeff. Cf b 1.757 1.638 no units
Chara. Exit Velocity c_star_b 5298 5258 ft/sec
mass flow mdot_b 198.020 26 Ibm/sec
Exit Pressure Ratio Pe Pc_b 0.006986923 0.024 no units
Exit Pressure Pe b 13.9738 45.79 psi
Booster Throat Area A_throat_b 16.291 2.419 inches"2
Booster Exit Area A_exit_b 244.36 14.52 inches”2
Boost Output Values

Description |Variable [Value for calchOefault Value] Units
Booster thrust Thrust_b 57308 7000 Ibf
Booster Isp Isp_b 289 268 sec

Tabell 4.1 — Data for boostraket med sluthastighet Ma=6.
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Figur 4.1 — Riickvidd (range) och machtal f6r, uppifran och ner, raket, scramjet-
lag prestanda och scramjet-hog prestanda.

flygtiden, och dessa kurvor visas for: raket (hégst upp i bilden), lagprestanda
scramjet, och hégprestanda scramjet.

Dessa kurvor illustrerar den uppenbara vinsten i riackvidd som uppnas ge-
nom att ga fran raketdrift till att anvinda en luftférbrukande motor i sustain-
fasen; raketmotorn maste medfora oxidationsmedlet dér den luftforbrukande —
i detta fall scramjet — anvénder syret i luften. Pa grund av detta blir den spe-
cifika impulsen hogre for den luftférbrukande motorn, och dérmed blir brinsle-
férbrukningen ligre och rickvidden ldngre. I detta fall uppnas néra nog en 10
ganger ldngre riackvidd néir raketmotorn i sustain-fasen ersétts med en scram-
jet motor (high performance)! Dock, de kurvor som presenteras ovan maéste
betraktas med stor forsiktighet av atminstone f6ljande skal:

e Modellen som anvinds utgar fran de data som beskriver ASALM-roboten,
och dessa data har naivt modifierats med enda syfte att fa upp hastighe-
ten pa roboten for att kunna anvinda scramjet i sustain-fasen. Eventuella
negativa konsekvenser av modifikationen har ej beaktats.
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e Forfattaren har inte lyckats hitta nagra referenser till motormodellen for
scramjet; den som anviinds bestar av ett andragradsuttryck i machtalet
for att berdkna den specifika impulsen, och uttrycken ér olika beroende pa
om man anvander “high performance scramjet” eller “low performance
scramjet” . Scramjet-motorns prestandan dr beroende av utformningen av
luftintagen, och de forluster som kan uppsta i samband med dessa. Det
dr oséikert om de uttryck som finns implementerade i programpaketet tar
hénsyn till dessa.

e En viktigare invindning — av mer principiell karaktir — ar att for luftfor-
brukande motorer understks inte om dragkraften éverhuvudtaget ar stor
nog for att balansera motstandet vid den aktuella hastigheten (nagot
som illustrerades tidigare, fér ramjet-drift, déar den storsta réckvidden
uppnaddes da méingden briinsle nirmade sig 0). Det finns anledning att
vara extra forsiktig i detta hinseende vad géller scramjet-motorer, da
dessa typiskt har laga virden pa dragkraftskoefficienten, se figur 3.3.

e | den idealiserade studie som har gjorts har ej hénsyn tagits till hur
volymen pa farkosten paverkas av de olika ingaende delsystemen. En
luftférbrukande farkost blir i regel mer komplicerad, pa grund av de till-
kommande delsystem som kravs: brénsletank, luftintag, och eventuellt
mer dn en boost-motor. De dr inte orimligt att anta att ett sadant sy-
stem krdver storre volym &n vad som krdvs av en raketdriven farkost.
Den typ av modifieringar som krévs for att till fullo analysera detta &r
anvéndarens ansvar, och kréver mer detaljerade modeller &n vad som
anvéints i denna, preliminédra studie.
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5 Slutsatser/fortsatt arbete

En utvérdering av ett prestandaverktyg for robotar har genomforts. Det ak-
tuella verktyget anvinder approximativa, dldre metoder for att uppskatta de
aerodynamiska koefficienterna. Verktyget innehaller ocksa modeller f6r motorer
av olika typer: fastbréansleraket, ramjet, scramjet, turbojet och turboflikt. For
raketmotorn anges expansionforhallande, brannkammartryck och brinntid, var-
efter raketekvationerna beriknar dragkraft och specifik impuls (bland annat).
For ramjet-motorn anvinds “cykel-analys” for att berdkna specifik impuls. For
bégge dessa motortyper kan olika brianslen viljas och data for en uppséttning
olika brénslen finns inlagda i verktyget. For scramjet, turbojet och turbofan
anvénds i stéllet polynom i machtalet for att berdkna den specifika impulsen,
dvs. for dessa spelar val av brinsle ingen roll, och forfattaren har inte lyckats
utréna vilket briansle som anviints for att ta fram de ovan ndmnda modellerna.

Noterbart dr att det endast ar for raketmotorn som dragkraften beréknas;
for de luftférbrukande alternativen beriknas endast den specifika impulsen,
varefter Breguets ekvation fér berékning av rdckvidden anviands. Den metoden
(Breguet) forutsdtter att dragkraften kan balansera motstandet vid den aktu-
ella hastigheten, om detta inte kan uppfyllas sa ger — sasom visats ovan, nér
brinsle/luft-forhallandet varierats — metoden orimliga resultat.

Detta ar speciellt viktigt att forhalla sig till for motorer dér dragkraftskoeffi-
cienten dr at det ldgre hallet, eftersom detta innebér en risk att dragkraften inte
kan balansera motstandet da. Detta giller till exempel scramjetmotorer, sasom
illustrerats ovan, se figur 3.3, dér enkla modeller anvints for att uppskatta
bade dragkraftskoefficient och specifik impuls for tre olika motortyper. Model-
lerna som anvénts i studien som ligger bakom dessa uppskattningar &r véldigt
forenklade, och speciellt i fallet med scramjet &r osédkerheten stor. Detta géller
saker som osékerhet i hur luftintag ska utformas, men en &n storre osdkerhet
ar forknippad med sjilva forbrianningen i motorn. Overljudsforbrianning (vil-
ket &r sjdlva podngen med scramjet-motorn) &r en oerhért komplex process,
vilken &r ytterst komplicerad att studera experimentellt, det kridvs speciella
vindtunnlar fér detta, dir den hoga hastigheten gor att luften maste hettas
upp till hoga temperaturer. Numeriska metoder dr en annan angreppspunkt
varmed dessa problem kan studeras, dven detta dr ett komplicerat omrade;
forloppen &dr snabba, ofta instabila, och kriaver komplexa modeller och massiva
berdkningsresurser for att modellera foérbranningen. FOI har erfarenhet av det-
ta, och har i olika projekt utfort simuleringar dér resultat fran ett antal olika
konfigurationer validerats mot experimentella data.

Forhoppningen bakom denna studie var att det aktuella prestandaverktyget
skulle mojliggora en snabb evaluering av hur en robotens prestanda paverkas
av variationen av en méngd olika variabler. Som ndmnts ovan tar programmet
ej hénsyn till dragkraften for luftforbrukande motorer, och da detta under vissa
forutsattningar kan leda till orimliga resultat, begrénsar detta tillampbarheten
hos verktyget. Verktyget anvénder amerikanska enheter, nagot som forsvarar
anvindandet, och vidare dr all programmering gjord i Excel, vilket innebér att
det &r svart att genomskada och utvidga verktyget.

Grundtanken &r lovande, speciellt gor de forenklade och snabba metoder-
na for att ta fram aerodynamiska data att verktyget har stor potential for
att utvirdera effekten av en méngd olika variabler. Dock, for att bli riktigt
anvandbart gors bedomningen att foljande atgirder bor dvervigas:

o Gor om koden till att anvidnda SI-enheter.
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e Skriv om koden i ett mer modernt, och 6verksadligt programeringssprak,
som till exempel Python.

e Ligg in dragkraftsuppskattningar dven for de luftférbrukande motorerna.

e Tag hénsyn till dragkraften vid framtagandet av rickvidden dven for de
luftanande motorerna.
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Appendix

A Rackvidd for boostfasen

Newtons andra lag, plus diverse antaganden:

du D
— =T —Dgyg=T (1 =22 1
m o= (1- 22 (5.1)
anvénd definitionen av Igp:
du dm D
—=—J,— [1- == 2
"t P dt ( T ) (52)
eller: p ) J
U
—lIn(m)=— — (5.3)
dt I, (1 D%w) dt
eller: .
1n(1—mp>=— ——Au (5.4)
mrp, Isp (1 _ aug)
Slutligen:

Dy m

I koden anvénds ekvation 5.5 for att ta fram en hastighet baserat pa att
motstandet (Dgyq) 1 denna ekvation &r 0. Sedan berdknas motstandet (fran
aerodynamikmodulen) vid denna hastighet samt vid den hastighet som rader
nér raketen ténds. Direfter tas ett medelvirde pa dessa biagge motstand, och
detta anvinds slutligen i ekvation 5.5 for att erhalla en uppskattning pa “has-
tighetstillskottet” for roboten under boost-fasen.

Brinntiden for boost-fasen erhalles fran ekvation 5.6 och med hjilp av
denna och robotens medelhastighet som erhalles fran ekvation 5.5 kan sedan
rackvidden enkelt berdknas.

B Breguet Range Equation

dm . T
ANTAG flygning vid konstant hastighet och pa samma hojd:
L L
gm 5-Tp (5.7)
Stoppa in i uttrycket ovan:
dm T gm
e . 5.8
dt Isp (L/D)I, (5-8)
eller: 1d
m g
— = 5.9
m dt (L/D)I, (5.9)
eller:
Inm=——9 (5.10)
dt (L/D)I,
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Integrera:
In (m1> _ Gtinal
mo (L/D)Isp

salunda: LDV

tfinal = ( / ) P In ML = My

mr,

eller LIDM

tfinal - <7/ ) &ld In <1 — %)

g mp,

Salunda blir rackvidden:

R= tfinalu =

LDyt ()

mr
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