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SAMENVATTING

Hethoden ‘uit de literatuur, geldig voor naaldvormige rompen ("slender
bodies") en smalle vleugels ("slender wings") zijn toegepast op de.
berekening van de weerstand van supersoon kruisende vliegtuigen. '
Op grond van het ontwikkelde rekenmodel, dat bruikbaar is-in het voor-
ontwerpstadium, is kwalitatief aangegeven op welke wijze het- glij-’
getal L/D in gunstige zin door de vormgeving kan worden beinvloed. -
Vervolgens zijn algemene analytische voorwaarden afgeleid waarmed '
een maximum of optimum glifjgetal wordt gevonden voor configuraties
waarbij'alle nuttige lading in de romp- is ondergebracht; en voor
geintegreerde configuraties met alle lading in de vleugel. . -

De gevariéerde grootheden zijn.de 'vlieugelbelasting,' de spanwijdte/
lengte~verhouding van de vleugel, de lengte/diameter-verhouding van
de romp en de vliieghoogte. Behalve het glijgetal. is ook de massa

van de brandstof en de voortstuwingsinstallatie als ontwerpkrdterium
gebruikt; Tenslotte is een voorbeeld behandeld waaruit de aerédyna-

mische verschillen tussen de beschouwde concepties naar voren komen. -
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NOTATIES
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slankheid = spanwijdte/gem. koorde = b2/s

“spanwijdte - ~ '
weerstandsco@fficiént

restweerstands- of nul-lift coéfficiént
wrijvingsweerstandscoéfficiént van een vliegtuigdeel
coéfficidnt van de geinduceerde weerstand

wervelweerstand

golfweerstandscoéfficiént t.g.v. draagkracht
golfweerstandscodfficidnt t.g.v. volume
wrijvingsweerstandscoéfficiént van een eenzijdig omspoelde
vlakke plaat

draagkrachtscoéfficiént

CL waarbij de weerstand van een gegeven vliegtuig minimaal
is

referentie-CL, gedefiniéerd door vgl. (30)

weerstand

diameter

functie ter bepaling van de optimale box ratio, vg¥. (72)
(toeslag) factor _ '
factor voor de bepaling van de golfweerstand t.g.v. volume
factor vodr'denbepaling van de geinduCeerde~weerstand} vgl.
(18)

toeslagfactor op de wrijvingsweerstand voor ruwheid, eté.
toeslagfactor ter verrekening van de staartvlakweerstand
toeslagfactor op de ‘wervelweerstand '

factor ter bepaling van het rompvolume, vgl. :(55)
toeslagfactor op de ‘golfweerstand t.g.v. draagkracht
factor ter bepaling van het omspoelde oppervlak van de romp,
vgl. (9)

toeslagfactor op de wrijvingsweerstand voor het dikte-effect
draagkracht

lengte

getal van Mach overeenkomend met de vliegsnelheid

massa :

getal van Prandtl

atmosferische (statische) druk

pop Omsa (po = 101.325 Ppa)
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- dynamische druk = %YpMmz

q

R ~ equivalente vlieglengte

Re - getal van Reynolds . , .

RH -~ vlieglengte-equivalent van de specifieke warmte—inhqud}van
brandstof .

r - volheidsgraad vleugelplanvorm = S/(2s. %)

I - tempexapuurscorrectiefactpr,(frecovery factor")

S -~ oppervlak; geen igdex; v;gugeloppexylak

Sref - referentie-vlieugeloppervlak volgens vgl. (65)

swet - omspoeld oppervlak - A S |

T - geinstalleerde stuwkracht; atmosferische temperatuur

To -.Statische temperatuur

Tto - totale of rusttemperatuur

Ty, ~ adiabatische wandtemperatuur
\Y/ - vliegsnelheid

Vol - volume; geen index: vleugelvolume

W - vliegtuig-totaalgewicht

WF - brandstofgewicht

WP - gewicht motorinstallatie en gondels

x - codrdinaat in asrichting gemeten vanaf de neuspunt

~\n2 -1

- verhouding van de soortelijke warmten van lucht

-~ complement van de voorrand=-pijlhoek

$ - relatieve atmosferische druk

n - tqtaéL';gndgmgnt van de voortstuwing

u ~ hoek die de Machkegel maakt met de vliegrichting
o] - gecorrigeerde box ratio, vgl. (32) o
T, T' - volumeparameters, gegeven door (64) resp. (83)
Indices

F .~ brandstof .

£ - romp

L - draagkracht

MD - minimale weerstand

t - staartvlakken

w - vlieugel



1. INLEIDING

Voor supersone lange-afstands-vliegtuigen geldt - meer nog dan voor .
subsone vliegtuigen - dat een zo hoog mogelijke waarde van het g113~
getal L/D gewenst lS om het brandstofverbrulk te mlnimallseren.

Daartoe z13n er voor wat betreft de aerodynamlsche vormgev1ng dlverse
mogelljkheden, zoals een gunstlge keuze van de vleugelbelastlng, de A
(gemiddelde) voorrand—pljlhoek en de rompslankheid. Ook de julste keuze

van de kruishoogte is in dit verband belangrijk.

In lit. 1 wordt door Kichemann een methode beschreven waarmee in eerste
benadering een dergelijke optlmallsatle kan worden uitgevoerd Onder -
meer wordt afceleld dat de optimale "box ratlo", a. WezZ, de verhoudlng
van de halve spanwijdte (s) tot de lengte (£) van het vllegtulg (21e .
Fig. 1) dlrekt afhankelljk is van het getal van Mach en dat deze zoda— N
nig moet worden gekozen, dat het vllegtulg 21ch rulmschoots blnnen de
Mach~-kegel vanuit de neus bevindt. Het resultaat is dan een "slender

wing" configuratie zoals de BAe/AerospatlaLe Concorde.

Aan de hand van een met gegevens uit de llteratuur samengesteld alge-
meen weerstandsmodel wordt in dlt Memorandum deze methodlek toegellcht ;
en verder ultgewerkt tot een aantal analytlsche criteria, die in het_‘__
bijzonder van toepassing ziijn op de ontwerp—draagkrachtscbéfficiént

en de eerdergenoemde "box ratlo . » B
Daarblj lS ultgegaan van een constant totaalqew1cht en een gespec1f1—
ceerd nuttlg volume van het vllegtulg. Behalve aan de optlmale vorm
en afmetlngen wordt ook aandacht gegeven aan de gevoellgheld van het
optlmum en aan de optlmallsatle van de vlleghoogte op grond van een ]
minimum voor de massa van de brandstof en de voortstuw1ng51nstallat1e..:
Hierbij is verondersteld dat de benodlgde stuwkracht in de krulsvlucht h
bepalend is voox de motorkeuze. Eventuele beperklngen van de vleugel—
belastlng, dle volgen uit b.v. vereiste baanprestatles, worden daar—‘

bij bulten beschouw1ng gelaten.

De ontw1kkelde methodlek wordt in het zesde hoofdstuk toegellcht aan deb
hand van een voorbeeld waarult blljkt dat het toegepaste weerstandsmodel
tot realistische waarden van het glijgetal leidt en dat de afgeleide op-
timale parameters redelijk overeenstemmen met de geometrie van een verge-

lijkbaar vliegtuigontwerp van McDonnell-Douglas.




2. HET WEERSTANDSMODEL

2.1, Onderverdeling van de weerstand

Voor vliegtuigen met naaldvormige rompen en smalle vleugels (d.w.z.
vleugéls met kleine slankheid, "slender wings") kan als gevolg van
linearisatie van de stromingsvergelijkingen de totale weerstand wor-
den beschouwd als de som van:

- wrijvingsweerstand (CDF);

golfweerstand t.g.v. volume (Cp.);

door wervels geinduceerde weerstand (CDVL);

golfweerstand t.g.v. draagkracht (CDWL)

In overeenstemming met Fig. 2 kunnen de’ eerste twee termen worden
samengesteld tot de nul-lift weerstand (CD ), ook wel restweerstand
genoemd, en de laatste twee leveren samen de geinduceerde of lift-

afhankelijke weerstand (CD )
Cp = Cpg + Cpy, = Cpp * Coyy + Cogy, + Cpy, - Coar

In het navolgende wordt de berekeningsw1jze van ‘dezé bijdragen kort
besproken en de’ lnvloed van de vorm en afmetlngen van het vllegtulg

¢

daarop toegelicht

Enkele weerstandsbljdraqen, die bij een supersoon vllegtulg een niet
onbelangrijke rol kiunnen’ spelen, worden in dit Memorandum buiten be-
schouwing gelaten. Zo is verondersteld dat het vliegtuig'geen basis=
oppervlak aan de ééhtérzijde van de romp of de vleugel bezit, zodat

er geen "base drag"‘optreedt Voorts wordt trimweerstand niet expllclet
in rekening gebracht, doch aangetoond kan worden dat deze evenredlg

is met de getrimde CL2 en daarom kan worden beschouwd als een toeslag‘hu
op CDL' De weerstand t.g.v. oppervlakteruwheid, uitsteeksels, spleten,
naden, etc. wordt als toeslag op de wrijvingsweerstand beschouwd, de
weerstand van motorgondels wordt in rekening gebracht in het totaal
geinstalleerd rendement van de voortstuwingsinstallatie. Een nadere
tééliéhtiﬁq op de achtergfond van deze methodiek wordt voor subsbne

viiegtuigen gegeven in lit. 18.




2.2, Wrijvingsweerstand

Voor een nauwkeurige bepaling van de wrijvingsweerstand moet bekend zijn
waar omslag plaats vxndt Is echter het getal van Reynolds relatief hoog
en het lamlnaire deel van de grenslaac relatief klein dan kan 1n aoode
benaderlng de grenslaag als volledlg turbulent worden beschouwd.

Ook de temperatuur van de VlleqtulﬂhUld heeft 1nvloed op de wr13v1ngs-t‘
weerstand. Deze temperatuur wordt bepaald door de lokale warmtebalans e
van de warmteconvectiestroom tussen de huid en _de omringende lucht, de
warmteﬁitstraling en dé_verwarming door zonneétraling.~Eeﬁ gedetailleerde
berekening van deze warmtebaléﬁé leﬁert de vén plaats’tot plaats ver-
schillende huidtemperatuur als functie van de tijdsduyur van de kruis-
vlucht. Voor lange~a£standsrvluchtenFkanuechter_in_eerstejbenadéring .
worden gesteld dat voor de berekening van de wrijvingsweerstand de ge-
middelde huidtemperatuur gelijk is aan de adiabatische wandtempera- .

tuur (wa),-gegeven-door:

T, = T, (1 t Xy, M J (2)

Hierin stelt o de temperatuurscorrectiefactor ("recovery factor")
voor:
Crey T - S PO o : T
r. = , | | oy
Voor turbulente grenslagen is rn bepaald door:

x Ve o I O

waarbij Pr het getal van Prandtl voorstelt, dat voor lucht 0,72 bedraagt.

Hiermee en met Y = 1,4 wordt dus-de ‘adidbatische wandtemperatuur:. '

o o1 40,1812 S gt

Op basis van de methode van Prandtl en Schlichting (lit. 2) kan:voor
de wrijvingsweerstandscoéfficiént van een gladde vlakke plaat be-

trokken op het omspoelde oppervlak worden geschreven:




-2,58 :
_ 0,455 Re ] %)

S e—— log [l

F Tw /T [ 2,8,
Moo ¢ (TWO/TOX

Het getal van Reynolds is hier. betrokken op de onaestoorde luchtsnel—

heid. De wrijvingsweerstand van een dunne vleuqel (lndex. w) kan worden

verkregen door het getal van Reynolds te betrekken op de gemlddelde qeo—

metrische koorde (new) Betrokken op het vleuqeloppervlak wordt dan:

o0tk ¢ R y2,58
P t+0,18 M 2 v oa w28

De factor K brenat het dikte-effect van de Vleuqel en extra weerstand-
t.g.v. ruwheden, roerspleten etc. in rekening en bedraagt 1, 05 & “1,10.

Voor een naaldvormige romp (index £) kan de wrijvingsweérstand worden

2/3

betrokken op het {rompvolume) , hetgeen voor de hand ligt wanneer

de betalende lading (c.q. het kajuitvolume) is gespecificeerd:

St

wet 2/3

(CDFS)f = ch A V012/3 f:Volf (8)
£f '

Hierin is de wrijvingsweerstandsco&fficiént volgens (6) betrokken op de
romplengte. KA is :een toeslagfactor voor de dikte-invLQed op de wrijvings~
weerstand en waet en Volf stellen resp. het cmspoelde oppervlak en

het volume van de romp voor.

Voor het omspoelde oppervlak geldt volgens .lit. 11:

Sfyet

273

Vol
e

~ 1/3 -
= 2K _ (21 A,) (9)

waarin Af de..lengte/max. diameter verhouding is-en K. oi een vormfactor, . -

die voor slanke, naaldvormige rompen ongeveer 1,025 bedraagt.

Hiermede wordt met K, & 1.06 (lit. 5):

(CpgS) ¢ 1/3

1/3
« = 2,173 Cp, (2m X)) 17 m 4 cp, A |
v°12/3 | £ £ | £

£ (10}

S

Op de wrijvingsweerstand dienen nog toeslacen te worden gegeven voor



de'éfé&rtVlakken~(fHCtor"Kt}, indien aanwezia. De- totale wrijvingsweer-

standscoéfficiént wordt op het vleugeloppervlak S betrokken:

2/3

T . ; VOlf
:~;C.DF.,= Kt Viv'2 CFW + 4 CFf‘ )\f \ (11)

2.3., Golfweerstand t.g.v. volume

Deze weerstandsbijdrage wordt vaak gerelateerdAéan de minimale"géifQ
weerstand,; van rotatlesymmetrlsche 11chamen met aegeven volume en lengte,
één van. de. bekendste typen uit de klasse an. "Sears—Haack (S-H) bodles“

(zie.o.m. lit. 21). Hlerop 1s het volgende diameterverloop van toepas— o

sing:

d_ . 5},"_ | _

Lomax,

waarin x in stromingsrichting is gemeten vanaf de neus. Heét Weerstandgs- -

oppervlak van dit lichaam bedraagt:

es) - Wy _ 128 (Vol\z
DWW a i Q

(13)

Hierin duidt g de dynamische druk aan.

Betrokken op het frontale oppervlak bedraagt de weerstandscoéfficiént
van het S-H lichaam:

9 2,2 S
CDWVTT = B-HA/lf C e N A . (14?7u:

Uit/ resultaten van de theorie van naaldvormige lichamen ("slender body
theory" ‘en "slender wing theory", zie o.m. lit. 12 en lit. 1 hoofdstuk
6) is gebleken dat vgl. (13) kan worden gebruikt als referentiewaarde -
"~ voor ‘de besrekening van de golfweerstand van bepaalde klassen van rompen,
vleugels en vleugel/rompcombinaties. De weerstand - hiervan wordt.dan .

als volgt uitgedrukt:

_ ¢ 128 (vor
(CDS)WV = Ko = (22 ) (15)




waarin het wvolume en de lengte {(gemeten in stromingsrichting) van toepas-
sing zijn op de gehele combinatie. . ; A

Bij de berekening van K moet het verloop in langsrichting worden be—
paald van de eerste en tweede afgeleide van het dwarsoppervlak (trans-
sone en supersone oppervlakteregel, zie lit. i pag. 416). Voor.praktische
vliegtuigvormen blijkt deze procedure in het algemeen niet eenvoudig uit
te voeren, maar voor vormen met een geleideliji verlopend dwarsopperviak .

zijn berekeningsmethoden beschikbaar (lit. 17 en 18).

Voor omwentellngsllchamen die voldoen aan de voorwaarden van de slender
body—theorle en in een punt eindlgen (dus geen basisoppervlak bezitten),
blljkt K een constante, ultslultend van het dwarsdoorsnedeverloop afhan-
kelijke waarde te hebben, die gelijk is aan of groter dan 1. De golf-
weerstand van zulke rompen is volgens deze benadering onafhankelijk van
het getal van Mach. Voor vleugels en vleuael/rompcombinaties is Ko
daarentegen afhankelijk van I  en kan een waarde kleiner dan 1.0 worden
bereikt blj een gunstlg gekozen dwarsdoorsnede—verloop. Zo wordt in

lit. 1 de zgn. "Lord V" oPnervlakteverdellna aenoemd

2 . 3
, Vol (¥ 8 Lo 2 (%) 2(3)
dwarsoppervlak = T \L (1 »2> {4 .6 T +.A (2i>. (l, } (16)

waarvoor geldt:

1 41,5 Bs/%

K, = 1,17 550 a7,

waarblj B = V/r - 1 en s de halve spanwijdte aanduidt.

Voor vleugel/romp combinaties is mede.bepalend in hoeverre romp en vleu- .
gel duidelijk te. onderscheiden zijn als afzonderlijke lichamen, dan wel.

of beide grotendeels  zijn geintegreerd. Voor de eerstgenoemde gategorie
wordt:in lit. 1 .als kenmerkende waarde voor Ko genoend 1,67, maar wordt 1,0 als
streefgetal gegeven voor een geoptimaliseerde configuratie. Overigens
ontbreken in de literatuur geqgevens van uitgevoerde vliegtuigen, die

een controle van deze rekenmethode zouden mogelijk maken.



2.4, Gelnduceerde weerstand

(a) .Voor niet-gewelfde (vlakke) vleugéls ‘treden bij oositieve invals?
hoeken aan de bovenzijde van de vleugel loslatlnqsverschljnselen
op, -die zich thans nog vrljwel niet lenen voor theoretische behande—
ling. Er zijn echter. seml»emplrlsche methoden en veel meetresultaten
aan deltavleucels beschikbaar, die aangeven dat de totale celnduceerde
weerstand ligt tussen de theoretische waarde met 100% zuigkracht aan
de (subsone) voorrand en de waarde zonder enige zuigkrééhﬁ..Op érond
van deze metingen heeft Courfney (lit.:19) het volgende verband afge~-

leid wvoor de-totale weerstand t,g,ﬁ. draagkracht:
C

2 : .
°op, =K TR : ' : o ~(1.8)'

waarin uit de empirie is afgeleid:

\

K = 0,75 + 2,55 (-— Bs/% ) 0,75 + 0,64 BA - (19)

Hierin .stelt r de "volheidsgraad" voor van de vleugelplanform (Fig. 1):

r =252 : . : o ‘ZQ)
In de literatuur wordt hiervoor overigens meestal de notatle “p" gebruikt.
Voor deltavleugels geldt r = 1/2. In (18) is voorts de slankheid A gede-

finieerd als

A = (25)2 _ _ spanwijdte : (21)
S gemiddelde koorde . S

vgl. (19), die bij benadering ook geldiq is voor vleugels waarvan de
tippen . in stromlngsrlchtlng lopen "ogees" "gothlc w1ngs“), is alleeni
goed voor een beperkt gebied van praktische vleugelvormen (Bs/z > ; 0, 3)
(b) Voor vleugels met een zodanige optimale verdeling van welving, wrong en
koordeverloop dat de draagkrachtsverdeling zowel in spanwijdte-richting
als in stromingsrichting elliptisch is, heeft Jones de klassieke onder-
grens voor de geinduceerde weerstand afgeleid (lit. 14):
(L/b)? 2 (L/2)

D =D + D = = — 4+ (17 - 1)

L VL WL Tq e 2T1q (22)




Hierin stellen L de draagkracht, b de spanwijdte en £ de lengte voor
van het dragende vlak. Voorwaarde voor de geldigheid van (22) 1is dat
de configuratie “slender“ is en 21ch geheel bevindt binnen de kegel van
Mach. De eerste weerstandsbljdrage in (22) is herkenbaar als de klas-
sieke, ook bij subsone snelheden geldlge uitdrukking voor de (minimale)

geinduceerde weerstand door deze in een andere vorm te schrijven:

e o o

De tweede term in (22) kan worden ultgewerkt indien wordt aangenomen’
dat de rompneus en de -staart n1et bijdragen tot de draagkracht, hetgeen
bereikbaar is door in de ontwerpconditie de rompneus en -staart in
strbmingsrichting op te stellen en het rompmiddenstuk t.p.v. de

vleugel dezelfde invalshoek als de vleugel te geven. We kunnen dan

stellen % = Qw' zodat geldt:

rBLL:

B 2—»«- (Bs/sLw << 1) (24)

CDWL =
Hoewel de vergélijkingen (22) t/m (24) belangWékkende streefwaarden
geven, blijkt in de praktijk de weerstand steeds hoger te zijn.

Kichemann schrijft daarom in lit. 1 in analege vorm:

2
Coy, = 7a— {k, + 2K, (Bs/R) } o (25)
of :
2
ric Kv : - .
_ L SR , N
CDL = {BS/Q/W + 2Kw Bs/lwI _ (26)
Als praktlsche ondergrens noent Kuchemann in lit. 1: KV R!Kﬁﬁw 1,1 4"

1,2; deze waarden gelden voor optlmaal gewelfde vleuqel/rompcombina—

ties in de ontwerptoestand.




3. DE INVLOED VAN DE VLIEGTUIGVORM OP DE WEERSTAND

Aan de hand van de in hoofdstuk 2 besproken uitd:ukkingen kan de invloed
worden nagegaan die vormvariaties hebben op de weerstand van een super-

sone vleugel/romp combinatie (Fig. 2).

(a) De wrijvingsweerstand wordt hoofdzakelijk bepaald door het omspoelde
oppervlak van het vliegtuig, in veel mindere mate door het volume . |

zelf en de box ratio (s/lw). Indien een gegeven lading in de romp moet.

worden vervoerd is volgens (8) de verhouding van het omspoeld opper- ..

2/3

vlak tot het volume maatgevend voor de wrijvingsweerstand; deze blijkt
evenredig te zijn met;kfl/B. De wrijvingsweerstand wordt daarom gunstig
beinvloed indien het.vleugeloppervlak klein en de romp niet erg slank.

worden gekozen.

(b) Op de golfweerstand t.g.v. volume zijn de factoren Ko,en het kwadraat van
leume/lengte2 van invloced. Een ondergrens voovao wordtlbereikt door
een optimaal verloop van het dwarsdoorsnede—opperviak te kiezen, waartoe o.m.

"area ruling" (1lit. 16) kan worden toegepast. Voor gunstige vleugelvormen

geldt volgens lit. 1'X_ < 1,0. Dit zou kunnen pleiten voor de "all-wing"
configuratie, maar hiervan is de ruimtelijke -indeling ondoelmatiger dan
van een romp, zodat bij gegeven netto ladingvolume toch een groter bruto
vleugelvolume nodig is, hetgeen vooral’ de wrijvingsweerstand verhoogt (zie

ook par. 6.2.).

(¢) De geinduceerde weerstand'CDf'wordt volgens (26) bij gegeven Cp, be-'
invloed door de planvorm volheidsgraad r en d¢ slankheidsparameter
Bs/lw. Klaarblijkelijk dient r zo laag mogelijk te zijn, hetgeen o.m. kan
worden bereikt door de spitsboogvorm ("ogee") toe te passen en-de vleugel-
achterrand een pijlhoek-te geven. Inderdaad is o.m. uit NASA experimenteel

onderzoek bekend dat voor een zwaluwvieugel ("arrow wing") met r = 0,3:3
0,4 een aénZienlijk hogere L/D te bereiken is dan voor b.v. een zuivere
delta (r = 0,5), mits de vleugel optimaal wordt gewelfd en van wrong voor-
zien. Een te lage waarde van r leidt echter tot problemen t.a.v. de vlieg-
eigenschappen bij lage snelheden, en er kunnen zich ook constructieve
complicaties voordoen. Daarom kan van een aerodynamisch optimale r op
grond van uitsluitend het glijgetal geen sprake zijn. Overigens neemt

volgens lit. 1 de golfweerstand t.g.v. volume in het algemeen toe als de
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achterrand van de vleugel niet recht is, .een effect dat niet in de be- '
schikbare literatuur over Ko tot uiting komt. In dit Memorandum zal de
volheidsgraad als een gegeven, constante waarde worden beschouwd.

Bij gegeven getal’ van Mach beinvlcedt de box ratio (s/%w)‘de twee
bijdragen tot Cpp, volgens (26) op tegengestelde wijze:. Bovendien

heeft deze box ratio nog een secundair effect op Kc' maar belangrijker
is dat bij gegeven vleugeloppervlak de box ratic de lengte van de
vlieugel Z&'beinvldedt én daarmee de golfweerstand t.g.v. volume: Het is
duidelijk ‘dat een gunstige keuze van de box ratio kan leiden tot mini-

male weerstand.

(@) Tenslotte zijn er nog de belangrijke invloeden van de vlieghoogte
en ‘Het vleugeloppervliak op CL5in de ‘ontwervtoestand. Deze komen tot:

uitdrukking in de vergelijking voor vertikaal evenwicht:

: "C C_W/s.. wW/s

L e gy 2 R

Variatie van het .vleugeloppervlak beinvloedt bij gegeven gewicht, vlieg- .-

hoogte en getal van Mach niet alleen C. en de geinduceerde weerstand,

L
maar. ook de wrijvingsweerstand. Variatie in S heeft op deze weerstands-.
vormen een tegengestelde invloed.

Hoogtevariatie heeft volgens (27) eveneens directe invloed op C_ via

L
de dynamische druk. Bij gegeven vleugelbelasting en snelheid nemenvcL

en CDL toe met toenemende hoogte, maar de wrijvingsweerstand neemt af.

Een secundaire invloed heeft hoogtevariatie nog op de wrijvingsweerstands-
coéfficiént CF via het .getal van Reynolds, dat afneemt met .toenemende hoogte.
Blijkens het voorafgaande is de optimalisatie van de vliegtuigvorm en
vlieghoogte.te zien als samenspel van een aantal tegenstrijdige in- _
vloeden, dat in het algemeen niet in-een unieke, gesloten vorm kan worden
gegoten. Het geheel wordt npg gecompliceerd doordat voor berekening en
verificatie wvan Ko’ KV en KW slechts gebrekkige middelen beschikbaar

zijn: Fig. 3 laat een drietal supersone configuraties zien, waarvoor een

hoge waarde van het glijgetal kan worden bereikt.

(a) De vleugel/rompcombinatie bouwt voort op de traditionele scheiding van

vleugelen romp, waarbij de betalende lading zoveel mogelijk in de romp
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is geconcentreerd en de dunne vleugel relatief klein is, met een volume
dat toereikend is om de brandstof te kunnen bevatfen en de“constructie
te kunnen realiseren. Bij laag-supersone snelheden kah door gunstige
vormgeving van de vleugel en door "area ruling” de golfweerstand van

de vleugel t.g.v. volumeé laag zijn, mits de voorrand . subsoon is.

(b) De "all-wing® conceptie is voortgekomen uit de gedachte dat een lage
golfweerstand mogelijk is door het volume zowel in langs- als in

zijdelingse richting uit te smeren. Ook kan het omspoelde oppervlak

worden gereduceerd. De betalende lading is in het dikste vleugel-

deei aan de wortel ondergébfacht. Deze cdnceptie leidt tot vleugelvormen

met een geringe slankheid (kleine s/%w, zgn. "slender wings" of smalle

vleugels), zoals in het volgende zal worden aangetoond.

(c) De derde vleugelvorm, dé: zgn. "slewed wing” is o.m. vodrgesteld door
R.T. Jones (zie ook lit. 24) vanuit de idee dat met dit vleugel-

type minimale geinduceerde weerstand mogelijk is bij supersone snel-

heden, doordat de draagkracht zowel in langs- als in dwarsrichting over

een‘gioté afstand wordt géSpreid. Deze conceptie wordt dan bereikt - met

een vleugel met een grote constructieve slankheid, die in de subsone vlucht

loodrecht op de rompas wofdt gedraaid en bij lage snelheden eigenschappen

heeft die overeenkomen mef de klassieke vleugel met grote slankheid. Een

recent NASA—proéfvliegtuig, de AD-1 (NASA Ames), is op dit uitgangspunt

gebaseerd.

(d) In principe is het ook nog denkbaar de mogelijkheden (b) en (c) te
combineren in een rechte vliegende vleugel, welke tijdens de super-

sone kruisvlucht onder een zodanige hoek met de stroming staat dat de

voorrand subsoon is (Fig. 4). Deze conceptie werd in 1961 voorgesteld door

G.H. Lee, maar is daarna niet meer diepgaand bestudeerd.

In de volgende paragraaf zullen de onder (a) en (b) genocemde concepties

in huﬁ meest extreme gédéante'nader worden'beschouwd; nl. gevallen waar—
in het gehele volume reSp. in de romp en in de vleugel is geconcentreerd.
Daarbij wordt niet ingegaan op het verloop van het dwarsoppervlak in
langsrichting eﬁ;de'welvingsverdeling van de vleugel. Dit houdt'o.m.

in dat niet zal worden ingegaan op de berekening en eventuele minimalisatie

van de factoren Ko, KV en Kw’ genocemd in par. 2.2. en 2.3.
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4. CONFIGURATIES MET GERING VLEUGELVOLUME

4.1, Het glijgetal

Voor de totale configuratie kan de weerstand worden gevonden door substi-
tutie van de weerstandsbijdragen volgens (7), (10), (15) en (26). Er
volgt dan’ voor defcb/CL verhouding, de recinroke waarde van het glij-

getal: .

S PR

SE_ - CDFW Cr (CDS)f +' ngL ( IRI
- 1 )
iy C : W 2m Bs/2w

+ 2K, es/'mw) o (28)

Overeenkomstig (11) is-hierin CDF,Zde wrijvingsweerstandscoéfficiént van.
w . )
de vleugel, inclusief een toeslag voor staartvlakken, betrokken op het
vleugeloppervlak:
= Crx . o
R CDF 2 Kt CFW _”‘(2 )
terwijl (CDS)f het in.par. 4.4. nader uit te werken weerstandsoppervlak
van de romp voorstelt, d.w.z. de som van wrijvings-. en golfweerstand .
volgens resp. (10) en (15), eveneens vermenicvuldigd met een toeslag
voor de staartvlakweerstand. Aangezien alle nuttige lading in de romp . ..

is gedacht is de golfweerstand t.g.v. het volume van de vleugel niet

opgevoerd in vgl. (28).

Het glijgetal is volgens (28) bij gegeven I afhankelijk wvan de volgende

vooroptimalisatie in aanmerking komende variabelen.

(a) De planvorm van de vleugel, uitgedrukt in de volheidsgraad r

(volgens vgl. 20) en de box ratio's/Rw (Pig. 1).
(b) Het vleugeloopervlak S, of de vleugelbelasting W/S, dat door

vgl. (27) bepalend is voor Cpe

(c) -De vlieghoogte (druk p), die bepalend is voor de dynamische druk

g-en bij gegeven vliegtuigvorm en -gewicht eveneens voor CL via -
vgl. (27).
(d) De rompslankheid (Xf =xlf/df), die. bepalend is voor (CDS)f“

In de volgende paragrafen zullen voor een_aaptal,van deze grootheden. . ..
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optimale waarden worden afgeleid met de kla551eke theorle van de gewone
minima en maxima. Hieruit resulteren condities voor de vormgev1ng en
vlieghoogte die lelden,tot.maximele waarden.van het glijgetal L/D, met en

m zonder nevenvoorwaarden, ..

4.2. Optimale box ratio en vleugelbelasting

Teneinde vgl. (28) in een overzichtelijker vorm te brengen blijkt het

zinvol de volgende parameters te introduceren:

TTCDF .
af ¥ o @y

CLref = 'Br QE;E;
ol g 21/ 200 on
AT o LS R hya g L

c4E = \/% (32)
w v

Van de bovenstaande grootheden zijn chef en (C /CL)r £ geheeixbepeeldh
door het getal van Mach (via f), dat in deze beschouwing constant wordt
gehoﬁden, door de volheidsgraad r, die eveneens niet wordt gevariéerd,
en door de aerodynamlsche grootheden CD Kv en Kw. Indlen mag worden
aangenomen dat variatie in het vleugelontwerp een te verwaarlozen in-
vlced heeft op de wrijvingsweerstandsco&fficiént, dan zijn dus CLref

en (CD/CL)ref constanten, die yolledig door het vleugelontwerp wo;den
bepaald.

De parameter Y ls evenredlg met de box ratlo s/% en blijkt voorts te
worden bepaald door M en de factoren KV en Kw die constant 213n. We v
zouden dus 0 als "gecorrlgeerde box ratio" kunnen aandulden. In het na-
volgende wordf 0 als é&én der prlmalre varlabelen beschouwd. .

Substitutle van (30) t/m (32) in de basisvergelljklng (28) levert dan°.

SE-= £5251£-+ l—(52> {CLref + L L. (l + o)} - ©(33)
. W/q 2 \c L C ?Cref o L

L' ref

Vgl. (33) maakt duidelijk dat het glijgetal bij gegeven hoogte en romp-

geometrie uitsluitend een functie is van de parameters CL/CLref en O,
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(a) De optimale box ratio

De gecorrigeerde box ratio' o heéft volgens (33) alleen invived ¢ép de
weerstand tig:v." draagkracht en wel in tegengéstelde zin op'de wervel-

en golfweerstand. Fig. 5 maakt dit duidelijk aan de hand van een ‘
weerstandsverdeling voor een hypothetisch supersoon vliegtuig bij con-
minimaal is (en dus het glijgetal. '

stante CL' De box ratio, waarvoor;Cb

maximaal) volgt uit differentiatie van (33) naar O en nulstelling:
o=1 (optimale s/2 , gegeven Cp,) : (34)
hetgeen overeenkomt met

(35)

x1w
w| -
)

Bs/f = 2R Y (36)

waarin Y het complement van de voorrand-pijlhoek is en i de hoek van Mach,
die wordt bepaald door:

tnp=g S (37)

Voor KV = K, volgt dan“ﬁit'(35) voor detéétiﬁalelﬁodr?aﬁd-pijlhoek en
voor de slahkheid:' - -
' tén Yﬂ¥ l—Qtah‘ub= —1—-} dﬁsﬁ'A‘= %ZZ (38)
/5 B/" * '
waaruit blijkt dat de voorrand subsoon dlent te zijn (tan Y < tan u)
2o is bv. blj M  - 2 (u 30 ) Y pt = 22 2° . Overlgens 1s een subsone
voorrand een voorwaarde voor de qeldlgheld van het weerstandsmodel van
S '
Jones (llt. 14):: R
Indien aan (34) wordt voldaan bedraagt de C /C verhouding volgens (33)

°p ©p80¢ 1%\ (CLrer . S -
&~ wa tae) \T o te | (39)
L L'ref' L Lref
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De samenstellende bijdragen (wervel- en golfweerstand) zijn hierbij
aan elkaar celijk. Fio. 5 laat echter zien dat de weerstand relatief
ongevoeliq is voor vrij arote afwijkinmen van de box ratio boven of

onder het optimum.

(b) De ontimale vleugelbelastino

Wanneer bij aqegeven i  op gegeven hooate wordt gevlogen liggen de dynamische
druk en volgens (33) de rompweerstand vast. De variatie in héﬁ'ﬁieugel—
onrervlak is dan overeenkomstiq (27) op te vatten als een variaiie in

CL’ waarvan de invloed alleen tot uitinag komt in de wrijvingsweerstand
van de vleugel (eerste term). en de aeinduceerde weerstand (laatste
term). Het optimum voor Ci*is uit (33) af te leiden door differentiatie,

met als resultaat:

L / 20 . ' . )
. = - . (optimale C_, gegeven O) .. (40)
CL, 2 : L o

ref 1 +0

Uit substitutie hiervan in: (33) blijkt dat de wriijvinasweerstand van de
vleugel in deze conditie celiijk is aan de cgeinduceerde weerstand. Het

glijgetal is dan de reciproke waarde van:

e @ Vit W
v Wa A

De optimale CL is volgens (40) onafhankeliﬂk van de rompweefstand,
zodat binnen de geldigheid van het gebruikte weerstandsmodel de romp
en de vleugel afzonderlijk kunnen worden geontimaliseerd als zich alle
ladlng in de romp bevindt. 7

Inalen wordt afgezien van de invloed van, Varlatie in het aetal van
Reynolds op- de wrl3v1ncsweerstandscoefflclent 1s bovendlen het ontlmum
volgens (40) onafhankelijk van de hooqte. De hlerult volgende optlmale
vleuvelbelastlnq, die recht evenredln is met de atmosferische druk,
blijkt dus met toenemende kruishooqgte af te nemen. Een verdere toe—

lichting geeft ook par. 4.3.

(c) Gecombineerd opntimur (gegeven hoogte) - -

Door combinatie van de’'in (a) en (b) afgeleide condities kan voor het
gecombineerde optimum voor de "box ratio" en de vlieuaelbelasting worden

afgeleid:
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c. =cp CEEERE ' (42)

L ref
. 7T .
VAR

1
gV o
B 2KW

o=1., ofwelt-%—-= -(35)

w

De hiermee overeenkomende waarde van het maximale glijgetal volgt uit:
=St A S (a3

waarbij (C /C is :geceven door vgk. (31). Deze arootheid blijkt nu .

L
dus de mlnlmalercz/cnhverhouding'vdbr te stellen van-een-vleugel_zonder 
dikte, bij optirmale vleugelbelasting en box ratio (c.q.  pijlhoek van de-
voorrand) . |

Uit vgl. (31) blijkt dat deze C /C verhouding gevoeliaq is voor variaties
in de volheidsgraad r en voor CDF van de Vleuqel maar mlnder voor de
afzonderlljke factoren KV en Kw Bij de optlmalxsatle van sunersone
vliiegtuigen dient daarom een juiste berekening (en verminderina) wvan

de wrijvingsweerstand tenminste. evenveel aandacht te-krijgen als b.v.

de geinduceerde weerstand. -

Voorts blijkt het maximale glijgetal af te nemenmet toencmend getal van

Mach (via B), maar dit wordt ten dele gecompenseerd door de afname van

de wrijvingsweerstandsco&fficiént (zie vgl. 7);’2

4.3. Invloed van de kruishooate

Pig. 6 toont een voorbeeld waarbij de kruishoogte ‘en de box ratio van een
sunersoon vlleqtuln 21Jn qevarieerd bij constante vleuqelbelastina. In
plaats van de hooote is in deze figquur BC qevariéérdeie ‘echter bij ge-
geven qetal van Hach en constante vleuqelbelastlnq via vgl. (27) (vertikaal
evenwicht) direct is gePonpeld aan de hooqte via de’ atmosferls»he druk.

In deze flquur ceeft lljn I het ontlmum voor deé box’ ratlo (0 = 1; 89/2 =
%/‘), dat onafhankelljk van de hooqte is. Lljn II definiéert de mlnlmale
weerstand blj gegeven vllectuigontwern (notatle MD); deze conditie
kan direct worden afgeleid met behulp van het klassieke - resultaat’ voof;

parabolische vliiegtuigkarakteristieken:

c’I'MD
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waarin;_
, (43)

en:

, dch/ch2 = :,_-6-( + 2K, Bs/R \ Eﬁ- 2K, -1~ + \ (46)

w
Het snijpunt van de lijnen I en II bepaalt het maximale glijgetal, dat
wordt. berekend door substitutie van 0 = 1 in (46). Het hiermee over-

eenkomende glijcetal volgt uit:

‘ . / A : : : o :
D). _ {C.:D\ / (CpS) ¢ -
C_ LC_J / Cp., S
g A ref Fy
bij:
‘/_..._.._'_..,."_._—._...
c = CL \/ 1 + _(SPEBE. o (48)
Lyp ref Cpp, S ‘ '
w

Voor een willekeurige box ratio (lées: 0) kan na substitutie van CLref
volgens (30) in val. (33) de voorwaarde voor "optimale" hoogte ook als

volgt wordenr geschreven:

t

CL, \ (C_S)
LM 29 '{1 + o f) (49)

CLreg ¥ 1+ 07 _CDFWS f
De door deze uitdrukkinqhyastgglegde waarde van CLHD.is”eghter steéds
groter dan de door (40) bepaalde CL' die de ontimale vleuqelbelasting
vastlegt. Hoewel dus zowel ten aanzxen van de haoote als van de vleuuel—
belasting partiéle Oﬁtlmale waarden zijn aan te qeven, leldend tot

een maximaal glijgetal, is er geen gecombineerd, absoluut" optlmum
Dit blijkt ook uit vgl. (41), die laat zien dat met toenemende hoovte

- dus afnemende g - het maximale glquetal blijft toenemen.

Anders gezeqd betekent dit resultaat dat de partiéle ootlma voor de
hoogte en voor de vleugelbelasting onverenigbaar zijn. D1t voor subsone
vliegtuigen reeds door G&thert in 1936 aanageceven resultaat bliijkt dus

ook voor supersone vliegtuigen op te gaan.




- 18 -

Op basis van uitsluitend het glijgetal (lees: brandstofaewicht) kah”éus:“
geen optimale hoogte worden aangeceven. Wanneer echter de benodigde
motorstuwkracht in de start en het motorgewicht mede worden bescﬁouwd
dan blijken deze met toenemende kruishoogte sterk toe te nemen.

Deze toeneming hanat samen met het feit dat bij aegeven motor-reqeling ‘
en M de SDec1f1eke stuwkracht van turbomotoren in de_ stratosfeer
onafhankelijk is van de hoonte, zodat met toenemende hoonte een geaeven
stuwkracht wordt verkreqen door de motor(en) een grotere diameter te
geven. Hlerdoor neemt het motorqew1cht eveneens toe.’

In plaats van Ult te gaan van ultslultend de brandstofmassa, die bij -
benadering omgekeerd evenredig is met het qll]ﬂetal, Kan een meer vol-
ledig optimum worden gedefinieerd als de hoogte, waarblj de som van de
brandstofmassa en die van de voortstuw1na51nstallat1e (als fraktie van
de totale vliegtuigmassa) minimaal is. Onder voorwaarde dat de motoren
bij constante regeling worden gedimensioneerd op de kruisvlucht wordt

in lit. 21 afgeleid dat kan worden geschreven:

- = E— n + '-I'— (50)

me + mP CD (R/R WP
L

waarin de, volgende notaties gelden:,

equivalente vlieqlengte (zie lit. 21, Appendlx A).

R =

RH = afstands—-equivalent van de warmte- lnhoud van de brandstof
(R s 4300 km voor kerosine). v

n = totaal geinstalleerd motorrendement: n = TV /(RHmv)

ﬁF = massastroom van de brandstof (kruisvlucht).

V, = vlleqsnelheld

wP = totaalgewicht van de qelnstalleerde voortstuwinqsinstallatle
(inclusief’ gondels).

T = benodigde stuwkracht inide kruiévluéht:’nétto geinstalleerde
motorstuwkracht minus weerstaﬁd van dewgondels, indien de laatste
’nlet in CD is opgendmén; | u ’ '

m = totale massa van het VlleqtulQ.

AangeZLen 1n de standaard—stratosfeer de temperatuur constant is, aeldt:
ns= n en T/p T /p p waarbij de condltles t.p.v. de tronopauze ‘aan-

geeft (11. 000 m hoogte) We kunnen (50) als volgt schrljven'

T
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r P - _2_{ 1
m L\nsﬁ T+/+p

m_. +m c.. /R/R W
H p ) (51)

In lit. 21 is een algemene conditie afgeleid voor CL' waarvoor (51)

een minimum bereikt; hierbp zal in par. 5.2. nader wordeh inéeqaan. Een
eenvoudig resultaat is echter te verkrijgen als het in iiar° 4.2, (b)
bepaalde optimum voor de vleugelbelastinog wordt toecepast. Substitutie
van (40) in (51) leidt dan tot een optimum voor a, waaruit kan worden

afgeleid voor de relatieve atmosferische druk oo de optimale kruishoogte:

8 ) 5
— =t =T — R (52)
6* p:h H “:I: (CDS) £ \C

en de hiermee corresponderende optimale CD/CL—verhouding bedraagt:

N

. #*
/c {c£ . v/2 n wP (C s)f /CD\ 53)
L” opt  Crirer % R/7, " W/p‘45 ‘L 'ret
'l
met (C /C,) volgens (43), indien behalve de vleugelbelasting ook
Bs/l‘ is ceoptlmallseerd. Als dat niet het geval is moet (C /CL) ref

worden vervangen door de meer algemene laatste term van (41).

De vergelijkingen'152) en (53) laten op directe wijze de factoren zien

waarvan de optimale kruishoogte van supersone (en ook subsone) vlieg-

tuigen vooral afhankelijk is:

(a) De "aerodynamische kwaliteit" van de vleuqel, (CL/CD)ref° Neemt
deze af, dan moet op lagere hoogte worden gekruist.

(b) Het weerstandsoppervlak van de romp. Naarmate dit toeneemt moet
hoger worden gevlogen. |

(c) Het effect van schaalveraroting heeft tot gevolg dat in het alae-
‘meen de verhouding w/(CDS)f toeneemt. Met toenemende vlieétuig-
grootte neemt de optimale kruishoogte derhalve af.

(d) De invloed van veranderingen in de motortechniek komt tot uiting
in n*, WP en T*/p*. Verbetering van de motor kan een toename van
ﬂ* en afname van WP/THE betekenen, effecten die elkaar volgens.
{52) en (53) tegenwerken. Wordt echter een hoger rendement ver-
kregen door toename vaan b.v. de omloopverhouding dan zal wP/T*
veelal toenemen, en daarmee de beste kruishoogte afnemen.

(e) Voor grote vlieglenaten moet hoog worden gevlogen.
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(£) Het directe effect van het getal van Mach in vgl. (52) en het
indirecte effect van de met I toenemende stuwkracht overheersen
sterk de geringe varijatie van het clijgetal met i, die het qe-

volg is van wrijvingsweerstand. Bij hoae getallen van Mach moet

dus hoog worden gekruist.

In alle afgeleide relaties is het weerstandsoppervlak van de romp,
(CDS)f, als een constante grootheid beschouwd. De invlced van varia-
ties in de rompslankheid hierop zal in de volgende paragraaf aan de

orde worden gesteld.

4.4. Optimale romnsiankheid

De rompweerstand wordt geschreven als de som van wrijvingsweerstand
volgens (10) en golfweerstand volgens (15). Indien wordt aangenomen
dat in de ontwerptoestand de romp niet tot de draagkracht bijdraact
en de weerstand van de staartvlakken tot uiting komt in een toeslag-

factor Kt op de wrijvingsweerstand, dan geldt:

Vol \2
1/3 2/3 128 ['°7f\
£ Xf VO].f + I\o —_-Tf k\&l 5 ,' (54)

£

Df
a— = (CDS)f = 4 KtCF

Indien het rompvolume wordt aedefinieerd door:

4 Volf
Kv = — (55)
i df Qf
dan geldt:
Volf - KV
; 7 = Z-x 5 i waarbiij kf = Slf/df (56)
£ £

en kan (54) als volgt worden herschreven:

(C..S) | ' 1/3 SR -

o7 _ 1/3 (1) 4/34 8/3 .

B 4¥Crp A T+ 32 {7 K, X, //-)\f (57)
.olf _ )

De eerste term laat zien dat bij gegéven volume met toenemende rompslank-
heid de wrijvingsweerstand toeneemt (2i3 het niet sterk), terwijl de’

golfweerstand sterk afneemt. De minimale weerstand wordt gevonden door
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(57) naar Af te differentiéren. Het resultaat is:

e o e

= 4 _— 5
topt K Crp ﬂ4 v j f (58)
Hierbij is aangenomen dat de invlced van variatie van het getal van
Reynolds op ch kan worden verwaarloosd. De met (58) overeenkomende

minimale rompweerstand bedraact:

1 = 8 1 4
-——-——(CDS)f -2 4~3— (1\27 (K, C )5 K 9 K 27 =
2/3 2 7/ tFe o v
Vol ‘
£
| 8 1 4
_ ] 9 9 _ 27
= 7,08 (Kthf) SN X, v (59)

De optimale romplengte en -~diameter bij gegeven volume zijn dan:

3 2
Volf ( KO' \\9 d :
Rf = 2,683 T o) , . (60)
57 f
K
v
5 1
Vol K, C 9
_ £ (Tt FF !
d‘f = (,689 }2_ \\ X } ((11)
7
v

Voor zuivere Sears-Haack rompvormen (met minimale golfweerstand voor

gegeven volume en lengte) geldt Ko =1 en Kv = 3w/16, zodat:

ey lse

£ -
= 6,55 (K.Cp.) (62)

Indien (58) van toepassing is blijkt dat de wrijvingsweerstand 8x de
golfweerstand bedraagt. Men kan zich daarom afvragen of de door Sears
en Haack voorgestelde rompvorm voor de totale rompweerstand wel optimaal
is. Immers, vgl. (59) geeft aan dat voor de totale (minimale) romp-
weerstand de factor K.V van even groot belanag is als Ko' Het is dan

ook zeer wel denkbaar dat rompen met een over relatief grote afstand

nagenoeac constant spantoppervlak wellicht beter zijn dan de Sears-Haack
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vorm, aangezien K, zowel als de verhouding rompvolume/kajuitvolume
beter is, zodat het omspoelde oppervlak'geriﬁqer is. Een verdere uit-
werking van deze gedachte vraagt echter een meer gedetailleerde aan-

pak dan hier is nagestreefd.

Fig. 7 geeft voor een hypothetisch ontwerp de invloed van de romp-
slankheid op het glijgetal als functie van CL, welke laatste wordt
gevarieerd door het vleugeloppervlak te variéren. De fiouur toont
duideliijk aan dat relatief grote afwijkingen tenlppziChte van de opti-
male rompslankheid maar weinig invloed hebben op‘ﬁ/ﬁ. Dit geeft de
ontwerper enige vrijheid om de rompslankheid aan te passen aan niet-
aerodynamische eisen; zoals een gunstige kajuitindeling (aantal stoelen
naast elkaar), constructieve uitvoering, etc. De conclusie is dan ook
dat vgl. (59) algemener bruikbaar is bij weerstandsberekeningen dan

uitsluitend voor optimale rompslankheden.

Tenslotte kan nog worden opgemerkt dat voor deze optimalisatie in be-
paalde gevallen het uitgangspunt kan worden gekozen dat het frontaal

oppervlak vastligt. In dit geval wordt voor de optimale kf een waarde

van ongeveer 2/3 van (58) gevonden, terwijl daarbij de wrijvingsweerstand

2x de golfweerstand bedraagt. Bij eenzelfde volume bedraagt dan de
optimale lengte ruim 75% en de diameter ongeveer 115% van de optimale

waarde als berekend volaens (60) en (61).



5. DE GEINTEGREERDL CONFIGURATIE

Ten opzichte van de in par. 4 behandelde conceptie vertegenwoordigt dit
geval het andére uitérste. De romp is hierbij geheel in de vleugel ge-~
integreerd, en het verloop van de totale dwarsdoorsnede is in lengte-
en dwarsrichting geoptimaliseerd, evenals het verloop van de welving
en verdraaiing. Men zou hier dus kunnen spreken van een vliegende
vlieugel, zij het dat de vorm ervan sterk afwijkt van de "traditionele"
subsone vliegende vleugel (Northrop, Lee).

Het voornaamste verschil met het in par. 4 besproken geval is dat er
nu een directe relatie is tussen b.v. het volume, het oppervlak van de
vlieugel en de spanwijdte/lengte verhouding; bijdragen van de romp ont-
breken. ‘Hierdoor blijkt er een ingewikkelder samenhang -te bestaan
tussen de golfweerstand en de geometrische parameters die de vleugel

kenmerken.

In het navolgende zal worden uitgegaan van een gegeven (nﬁttig) vleugel-
volume. Er wordt aangencmen dat daarbij, ongeacht de feitelijke

vorm van de vleugel, ook een gegeven (constant) effectief beschikbaar-
intern volume kan worden gerealiseerd. In werkelijkheid zal:dit, in.

het bijzonder bij nogal extreme vormen, niet het geval zijn: Daarom -
worden alleen tendenzen weergegeven; voor nauwkeurige resultaten moeten
meer gedetailleerde ontwerpstudies worden uitgevoerd (zie ook de over-

wegingen in par. 6.2.).

De reciproke waarde van het glijgetal van het vliegtuig wordt als volgt

geschreven:

2 rfc. K .
,_ ;’1\, /s} T iﬁsy/'f + 21_%\,55/2} (63)

Hierbij is afgezien van de index "w" en "Vol" duidt het vleugelvolume
aan. Analoog aan par. 4 zullen nu weer een aantal partiéle optima, en
vervolgens gecombineerde optima  worden afgeleid. Bij alle beschouwde
variaties is uitgegaan van een constant getal van Mach.

-

5.1. Optimale vleugelbelasting en box ratio

Wordt bij gegeven vleugelvolume het opperviak gevariéerd, dan neemt bij
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toenemend oppervlak de wrijvinqsweerstand toe, maar de golfweerstand
t.g.v. volume neemt sterk af doordat het volume over een grotere af-
stand in langsrichting wordt vuitgesmeerd" .

Bovendien heeft volgens vgl. (27) variatie van de vieugelbelasting bij
gegeven hoogte en getal van 1jach een directe invlioed op CL” die ten
aanzien van de restweerstandscoéfficiént en de geinduceerde weerstands-
coaéfficiént eveneens in tegengestelde zin uitwerkt.

Evenals dat in par. 4.2. werd gedaan wordt het glijgetal geschreven als
een functie van een 2O klein mogelijk aantal parameters. paartoe worden
ook hier weer de parameters g, CLref en (CD/CL)ref ingevoerd, en boven-

dien nog de volgende grootheid:

K_ K '
16 255 \/ﬂ°c L | (64)
g s/” Dr Ky
ref
waarbij:
o g wa . (65)

N] =
£ C
re “Lyref

Voor een gegeven hoogte ligt Sref vast en kan T werden opgevat als een

gecorrigeerde dikteverhouding van de vlieugel. In lit. (1) wordt een

3/2

dergelijke parameter ingevoerd, nameliik Volume/S .

Substitutie van (30) t/m (32) en (64) in veraeliiking (63) geeft na

uitwerking het volgende resultaat:

CD/CL

(CD/CL)ref L

C Cc C 2

L 1+

_ %_ ref + %_CL {(01)2 CL + 200 } (66)
Lyef * Lyef

Deze vergelijking stelt dus de verhouding voor van het maximaal haal-

pare glijgetal voor een volumeloze vleugel (Tt = 0) met optimale vlieugel-

pelasting en box ratio (CL/CLref = g = 1) tot het feitelijke glijgetal.

(a) De box ratio

Fig. 8 geeft een voorbeeld van de variatie van de vier hier beschouwde
bijdragen tot de weerstand wanneer de parameter fs/L wordt aevariéerd.
De wrijvingsweerstand is geen functie van Rs/% en is dus voor de opti-
malisatie niet van belang. De golfweerstand t.a.V. volume, de tweede
term in (66), blijkt echter sterk afhankelijk te zijn van de lenqgte

van het vliegtuig, en daarmee van de box ratio. De fiquur laat zien
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dat met toenemende s/f deze bijdrage sterk toeneemt, met als gevolg dat
in vergelijking met fig. 5 het optimum bij een lagere bhox ratio liat en
ook veel "scherper" is.

Confiquraties van dit type dienen dus "slencer wings" te hebben.

Voor gegeven hoogte en vleugeloppervlak liggen zowel T als CL vast,
zodat het partiéle optimum voor de box ratio kan worden bepaald
door differentiatie van (66) naar 0. Nulstelling levert dan voor de

optimale box ratio de vergelijking:

N

S
V[ < 1 \/1-d°
i ¥ - .
T CLref =55V (optimale O, aegeven CL) (67)

en het hiermee corresponderende (minimale) clijgetal:

o/Cy, _ 1 Slres L1 L _3+06° (68)
C/C) er 2 Cf 2C ¢ 40
Uit vgl. (67) is O niet eenvoudig expliciet op te lossen, maar een
goede benadering is:
2
g a4 (1 + o CL/CLref )nl (69)

De nauwkeurigheid van deze benaderinc blijkt uit Fig. 9, die de alge~
mene en de benaderde oplossing van vgl. (67) en vgl. (68) weergeeft.
De benaderde oplossing is nauwkeurig tot T VE;7EE;;;¢3 4, De fiquur
laat ook zien dat voor tot nul naderende waarden van T (lees: volume)
het optimum identiek wordt aan het in par. 4.2. gevonden resultaat, nl.
0 = 1, Bij toenemende waarden van de parameter T nemen de optimale

box ratio en L/D snel af.

(b) De vleugelbelasting

Voor gegeven hoogte en getal van Mach zijn de vieugelbelasting en CL
onderling gerelateerd door de voorwaarde van vertikaal evenwicht

(vgl. 27). De vleugelbelasting die bij gegeven box ratio (en dus

gegeven 0) het hoogste glijgetal oplevert wordt dan ook gevonden door
vgl. (66) naar CL te differentiéren. Na nulstelling volgt dan de optimale

CL uit oplossing van:
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20 - (02 + 1) (c_/cy, )2
T =g = jC — dC /C L ref (optimale C , (70)
co L' “Lyres “n hyes -
: : gegeven 0)
Het hieruit volgende glijgetal bedraagt:
/St 3 %rer . CL 14 0P
/) -~ a7 *tc 80 (71)
D" "L ref L, Lyef
Wanneer de volgende grootheid wordt ingevoerd:
1 )
\ 2
F =\/——~—-—d 5 _ ._ : (72)

1 +o0

die volgens vgl. (40) gelijk is aan de optimale verhouding CL/CLfef
voor een vleucel zonder dikte, dan kunnen vgl. (70) en (71) als

volgt worden herschreven:

1 - (CL/CLref\2

w0 /2 = . /g . | (73)
(L Lrs.*—:)
F
e e _3__F L1 CL/CLyes (74)
(CD/CL)ref 4 CL/CLref 4 F

Dit resultaat is in algemene vorm weergegeVenJin Figﬁ 10. Na invoering
van 0 en T en berekening van F volgens (72) kan uit deze figuur het op~
timum voor CL/CLref worden bepaald:-EVehﬁﬁeel kan als goede eerste

benadering worden gebruikt:

CL/CLref s F3/2‘)2 -1
F N 3/2

(75)
1 + 20T F

De nauwkeurigheid van deze benadering is eveneens af te leiden uit

Fig. 10.

(c) Gecombineerd optimum

Fig. 11 toont de invloed van variaties in de box ratio en de vleugel-

belasting op het glijgetal van een hypothetisch sumersoon vliegtuigq.
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In deze figquur zijn de partiéle optima voor 0 en CL aangegeven als de
lijnen I en II, resp. Gelijkstelling van deze beide condities (verge-

lijkingen (67) en (70)) levert het "absolute"optimum:

1
T =~ \/(1 -a )25 (76a)
20 2 opt opt
opt optimale C en
crL, ! CL' gegeven T
C—PBE = o~ o (76b)
Lyes =

en het maximale glijgetal volgt uit:

2
(¢D/CL)min - 7 cjopt (77)
(CD/CL)ref 8 Yo
ont

Fig. 12 brengt deze algemene oplossing in beeld. Een goede benadering

voor Goot in expliciete vorm is:

fy

~1
N 17) ] (78)

.
opt (1/T + J§)2

waardoor tevens CLo volgens (76b) en CD/CL volgens (77) zijn vast-

»t
gelegd.

5.2. Invloed van de kruishoogte

(a) Variatie van het optimale vleugelontwerp met de hoogte

De in de vorige paragraaf gegeven oplossingen voor de optimale box
ratio en vleugelbelasting worden vooral hepaald door de volumepara-
meter T. Volgens de in (64) en (65) gegeven definitie is T evenredig

met q3/2 en bij gegeven I1_ dus met p3/2

. Met toenemende hoogte (af-
nemende atmosferische druk p) neemt dus T eveneens af, met als gevolg
dat de optimale box ratio nadert tot 0 =1 en CL nadert tot CLref'
Hierdoor neemt het maximale glijgetal toe. De optimale vleugelbelasting
neent volgens vgl. (27) af met de hoogte t.g.v. de afnemende atmos-
ferische druk. Dit effect wordt echter tegengewerkt doordat CL opti-
maal enigszins toeneemt met de hoogte. Aangezien het maximale glij-

getal monotoon blijft toenemen tot de waarde (CD/CL) is er geen hooqgte

ref
waarvoor het glijogetal een maximum bereikt.




(b) Minimale weerstand bii cegeven vleugelgecmetrie

Wanneer zowel het vleucelcppervliak als de box ratio (en daarmee de
gehele vliegtuiggeometrie) constant zijn biﬁ variatie van de hoogte,
dan zijn in vgl. (63) de beide tussen accolades geplaatste termen con-

stant. Het gliigetal vertoont dan een maximum indien

B AN e
Cp
. _d_\/ [o) FO
D/ L
met:
128 (vol)? - : 80
Cpg = Cop * X T \T2) /5 IS
en:
2 _18 (_’iJ_ , )
dCD/dCL = 77 \Bs/% +,21<w BS/Q; . (81)

Het maximale glijgetal volgt dan uit:

( E.\l, _ Tl (82)
D/yp 260, : :

Bovenstaande oplossing is het klassieke resultaat voor zowel subsone
als supersone vliegtuicen, mits de vliegtuigkarakteristiek een
parabool is met het minimum van C bij CL 0.

In het hierna volgende val worden nagegaan weélke invloed varlatles
in de box ratlo en de vleugelbelasting hebben op CIT en (L/D)

De notatle "MD" is hierbij ingevoerd om het onderscheid aan te qeven

met de eerder afgelelde optima en extrema t.a.v. vormparameters.

(¢) Minimale weerstand bij gegeven vleuagelbelasting

Fig. 13 geeft een voorbeeld waaruit de variatie van het glijgetal

met de box ratio en de hoogte blijkt bij gegeveﬁ vleugelbelasting.

De vergelijkingen van de parti&le optima voor Cp en fs/4 en voor het
gecombineerde optimum wo;den_afgeleid uit vgl. (53) na invoering van -
een nieuwe;volumeparameter: | | . ; | :

e
d r Vol _J KoKV

915 _ (83)
B 53/2 ki pDF Kw

Je vergelijkingen (67) en (79) kunnen dan als volgt worden geschreven:




- 29 -

C

a L. ZrNJV/ —> (optimale box ratio, (1) (84)
Lref S 1-0

y SERETRI geaeven hoogte)

C,MPV 2\//20{{ +-é0j )7} (hoogte voor minimale (II) - . (85)
Lyef 1+0

weerstand, gegeven 0)

Het gecombineerde (“absolute") optimum - punt.Aiin Fig° 13 - kan worden
berekend door gelijkstelling van de vergelijkihgen‘(84) en (85), met

als resultaat:

fro————q,
2

= 1 \/1—Uopt
2

(86a)\ 
' optimale box ratio en
hoogte, gegeven W/S

CLM = 2 0opt
CLret 1+ 3o§pt

(86b).

De hierbij behorende waarde van het qlijgetalvvolat uit:

2
(CD/CL)MD 1+ copt -
(CD/CL)

Y

ref \/ 2
2
| Gopt (1 + “Oopt)

waarbij odpt als functie van T' is vastgelegd door (86a).
Het bovenstaande xesuitaat is in Fig. 14 in gegeneraliseerde vorm weer-

gegeven. In vgl. (86a) is Oo als impliciete oplossing is gedefiniéerd,

pt
maar uit deze figuur kan oopt direct worden afgelezen. Zonodig kan als

eerste benadering worden gebruikt:

Lo = [ g+ 20D ] : Lo - o -168)
' 4t o+ V2- .

De nauwkeurigheid van deze benadering, die ook in Fig. 14 is weerge-
geven, blijkt zeer goed te zijn over het agehele gebied van waarden

\yelers T'.

Tenslotte is in Fig. 15 de onderlinge verhouding van de weerstands-

bijdragen aangegeven, van toepassing op het gecombineerde optimum van



de hoogte 'en deé box ratio. Hierbij valt op te merken dat bij elke
waarde van T' in het optimum de golfweerstand t.q.v. volume en die
t.g.v. draagkracht sameh slechts 25% van de totale weerstand uit-
maken. Ook hieruit blijkt dat in het bijzonder aan de wrijvingsweer-

stand en aan de wervelweerstand aandacht dient te worden basteed.

Uit Flg.,14 blljkt dat voor T' <3 a4 de CL opt weinig verschllt van
CL ef 0 dus niet sterk afhanat van het volume van de vleugel. De op-
timale box ratio daarentegen wordt met toenemende T! aanmerkelljk
kleiner dan de referentiewaarde gegeven door (30). zodat ook hier weer
uit blijkt dat de pijlhoek van de vleuqelvoorrand'gfbter moet worden
gekozen naarmate het volume ten opzichte van 53/2 toenéemt.

Overlgens is het belang van de in deze paraqraaf berekende optimale
hoogte enlgszlns beperkt doordat bij gegeven vleuqelbntwern niét
steeds optlmaal bij CL:D wordt covlocen. Hierop wordt in de volgende
paraqraaf teruoqekomen.

(d) "Ogtlmale" krulshoocte

In Fla. 16 zxjn voor een hypothetlsch vliegtuigontwerp lljnen weerge—"

geven van constant glijoetal met als variabelen Ge vleugelbelastlnq

en de kruishoogte. Deze ficquur laat zien dat er wellswaar'voor‘ﬂegevenif

kruishoogte een optimale vleugelbelasting is (liijn I) en voor gegeven
vleugelbelasting een optimale kruishoogte (lijn II) maar dat beide
partiéle optima geen snijpunt hebben. Dit resultaat werd ook gevonden
voor het geval waarin alle volume in de romp werd gelegd (par. 4.3.).
Ook in het voorliggende geval is het niet megelijk gebleken een ge-
combineerd optimum af te leiden voor alle parameters (box parameters,
vleugelbelasting en hoogte).
In par. 4.3. is reeds uiteengezet dat op basis van het glijgetal alléén
geen optimale hoogte kan worden gevonden. Indien echter de benodiade
motorgrootte mede in beschouwing wordt genomen, dan wordt wel een op-
lossing gevonden, welke de hooote definiéert waarvoor de som van de
massafracties van de motorinstallatie en de brandstof minimaal is.
Par. 8.2. van lit. 18 geeft een algemene afleiding van dat optimum,
waarbij de motoren op de kruisvlucht zijn gedimensioneerd. De CL'
die de optimale hoogte definié&ert, volat uit:
2 2
/mp\ ) 1= (€ /Cryy) m 1 - (¢ /Crp)

Z) LIS - 5 (89)
FuUD  2(Cp/Cry) POTF (e /Cryy)
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waarin (m_/m_) de verhouding van de massa's van de motorinstallatie

P F MD
en de brandstof voorstelt voor de hoogte waarop CL = Cryp
1
C 7 d
M\ _ L Yo o*

m) W + F - (90)
kmF’HD w/s 7 e R/R,
Voor verdere definities wordt verwezen naar par. 4.3. Een goede bena-

dering voor (39)¢‘geldlg voor mP.< m, is:

‘L _ 1+ (mp/me)
CLyp 1+ 2(mp/mp)

-(91)

waarmee direct de optimale CL voor gegeveh vleugelbglasting en M_ kah
worden berekend. Door combinatie van C, voloens (89) of (91) met (67)

en (70) kunnen dan de optimale kruishoogte, e optimale vleugelbelasting
en de optimale box ratio worden afgeleid. In tegenstelling tot par. |
4.3. is het niet goed mogelijk dit optimum in expliciete vorm uit te
drukken. Tn het algemeen zal de berekening dan ook via "trial and |
error” moeten worden uitgevoerd. Als illustratie van deze procedure wordt

in de volgende paragraaf een voorbeeld behandeld.
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6. VERGELIJKING VAN DE TWEE VLIEGTUIGCONI'ICURATIES

In déupéragtafén 4 en 5 zijn afleidingen gegeven van criteria voor maxi-
malisatié"fésp. optimalisatie van het glijgetal van supersoon kruisende
vllertulgen. hlerbl] werd onderscheid gemaakt tussen conflguratles waar-
bij het voor aeé nuttlgo lading bestemde volume wordt ondergebracht in
resp. de romp en de vlcugel. In deze paraqraaf zal een voorbeeld worden
behandeld waarbij door vergelijking van deze concepties wordt naqeqéan .
welke Qan dé‘tWéé de beste kruisprestatie levert. De conclusie kan een
uitgangspunt vormen voor het aerodynamisch ontwerp van meer praktische
vormen, waarbij het nuttige volume wordt verdeeld over de romp éh de

vleugel,

De vergelijking wordt uitgevoerd voor een hypothetisch supersoon ver-
keersvliegtuig, waarvan de gegevens zijn samengevat in onderstaande

tabel.

Totaalgewicht W = 3500 kN

Nuttig voiume' ‘ o : Vol = 600 m3

Krulssnelheld v ‘ ' ‘ : Mm= 2,2 (B =1,906)

Vlieglengte R : R = 7750 km (R/R, = 1,8)
Totaal motorrendement : n*==0,42 (inbld gondelweerstan&)

&
Specifiek gewicht voortstuw1n031nstallat1e WP/T = 0,50

Planvorm parameter :xr = 0,4

staartvlakken » : Kt =1,2

‘ wrijvingsweerstand : CFf = 0,0018

Weerstands-— ] CFw = 0,0020
factoren: geind. weerstand : KV = KW =1,25

dikteWeerstand : KO = 1,2~romn

§ Ko = 0,8-vleugel

Rompvolumecoéffi;iént H Kv = 0,65

Deze gegevens liqggen ook ten grondslag aan alle in dit rapport besproken

voorbeelden.

6.1; Configuratie met alle nuttige lading in de romp

Met vgl. (53) wordt gevonden dat de optimale rompslankheid 26,4 bedraagt,

terwijl wgl. (59) daarbij een weerstandsopnervlak (CDS)f = 2,06 m2 aan-



geeft. Voorts vorcdt nict wgl. (29) en (30) gevonden: CLref = 0,1087 en
met (31): (C /""r=f == 0,092, Hiermee zijn dan 3de nodige gegevens be-
schikbaar on met vgl. {82) de optimale kruishcogte vast te leggen, waar-

voor wordt gevondar:: 6 = {,1084, d.w.z. ecen hoogte van ca 15,600 m.

ot
o
Bij M = 2,2 volag: hic;u;t dat g = 37,84 kN/n".

~.$

Met vgl. (42) word: nu bepaald dat voor het cecombineerde optimum geldt
CL = CLref>= 10,1037, zoda: volgens (43) de CD/CL*verhouding gelijk aan
0,1142 is, ofwel L/D = 8,75,

De uit hovenctoands gegevens volgende “ontimale" vliegtuiggeometrie is:
volgens (27)}: vleugelbcla ting w /q = 4,113 kN/m2

volgens (60): romnlengte 2 = J3,65 m

volgens (€1): max. rompdlameter: d. = 3,55nmn

[#5]
(S5

voigens (353): bou ratvio: s/%w = 0,36

De vleunelafustincen woerden hiermee:

oppervliak: S = 851 a2

spanwijdte: L = 3¢

wortalkoorie: J. = L4,R5 n

Docr deze gogoevent ie de vliewgelvorm nog niet gelizel vastgeleod, omdat
innon & rechtlioelr rot z_j dea2s en Qw noc verschillende vleuga2lvormen

rogelijk z2ijn waxvocy de volheddsgread r o= 0,4 rtedraagt. Indien dn

voor- en achtorrand rechit worrden genomen wordt de aerodynamische slank—

heid van ¢z optimcle vlsugel A = 2,603,

Fig. 17 i:et oon wmogelijk hovenaanzicht zien, waarbij ecn spitsbocg-
verige voori il en con recht: achterrand zijn aangonomen. Uiteraard
2ijn ook anidete vormaon nogelijk. In dit aanzicht valt de wel zeer

slanke rorp o3. K1 Jact Pic. 7 al zien dat de gevoeligheid van 1./D voor
varieties in de rompslankheid In Ge omgeving van het - optimum niet groot
is., Viordt b.v. in plaats van Af = 26,4, Af 20 gekozen, dan neemt (CDS)f
toe met slechts 4%, de cptimale vlieghoogte wordt 15.750 m, terwijl het
glijeetal afaecns met slechts 0,4T. De invloed op de maximale rompdia-
meter en de -rengte in echier asnzienlijk. De eerstgenoemde neemt toe
met. ca i02 tot 2,20 »; ¢o romplengte wordt vermindexd met 17% tot

77;éé ﬁ;. Samo yempafratirgen zijn waerschiinlijk praktischer vanuit
cons**ncticf ooomuarT, De optimale vlieugelbelasting neewt af tot 4,023
kN/m en indien he’. “otanlgewicht van het vliegtuig niet verandert neemt

2.
het vlcugnleppervlak tow tot 870 m.
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6.2. De geintecgreerde configuratie

In dit geval is er geen sprake van een afzonderlijke romp: alle nuttige
;adlnn b=v1ndt»z10h in de vleugel
Qtel dat wordt,uxtgegaan van dezelfde ootlmale kruishoogte van 15.600 m,

als voor de in nar. 6.1 pehandelde conflauratlo. Hiervoor kan met (65)

worden bepaald: S_ . = 851 “n? en'met (64): T = 0,563.
1\11 . ~ . s L ' .{, ‘ : - . . -
et vgl. (76a) of Fig. 12 wordt dan gevonden Gopt 0,74 en cLopt/chef
0,86, dus Cp,_, = 0,0935.
op . . . ’
Volqens (77) geldt dan voor gegeven C /C = 1,097 x (C /C )y . = 0,101,

ref
ofwel (L/D) = 9,91. Het ontlmum wordt bereikt voor s/Q = 0, 74 x 0,36 =

0,2664, en hiermee zijn de vleugelafmetingen vastgeleqad:
oppervlak: S = 98¢ me -
spanwijdte: 25 = 36, 3 m

wor telkoorde: % =63,1m

2

Hlermbe volgt ult vgl. (80): Cp = 0,00555 en uit (81): dCD/dCL = 0,443,

zodat Volcens ( 9) CLrD 0,112,

hct behuln van deze «eqevens wordt voor de mass avérhoudinq uiﬁ'vhl. {90)
gevon@gn. (mP/mF)Mp 0 29, aodat Volgens de eerste benaaerlng (91) -
geldté'CLépt/CLMD = 0,815. De exacte oplossing is vo;qens (89)7 -opt/cn
0,823, zodat CLopt = 0,092. Deze waarde is namenoeq c¢elijk aan de ‘eerder
gevonden optimale waarde (CLont = 0,0935), zodat blijkbaar de eerste
benadering voor de kruishoogte vrijwel optimaal is geweest. Het ver-
moeden rijst dat ook voor de geintegreerde configuratie de optimale

hoocote bij benadering bepaald wordt door (52).

tioewel deze geintegreerde configuratie klaarblijkelijk een aanmerkelijk
beter glijaetal levert dan de vleugel/romp combinatie, hoofdzakelijk
door het veecl kleinere omspoelde oppervlal, moet een vraagteken worden
gezet bij de praktische realiseerbaarheid ervan. Wanneer het volume
selijkmatig zou worden verdeeld over het oppervlak zou de gemiddelde
constructiehoogte slechts 70 cm bedragen. Het is duidelijk dat een prak-
tische indeling van het vliegtuig zou leiden tot een concentratie van
het nuttig volume dicht kij het symmetrievlak, en het is allerminst
zeker of dan de lace waarde van de colfuweerstand t.g.v. dikte (KO < 1)

noa kan vworden bereikt. Het volumerendement zal bovendien aanmerkelijk

MD
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lager zijn dan dat van de configuratie in par. 6.1. en hierdoor wordt het

noodzakelijke bruto intern volume groter dan 600 m3.

Stelt men nu vrij arbitrair Vol = 1000 m3, dan gaat voor gelijkgebleven
hoogte het glijgetal terug van 9,9 naar 9,2 en het optimale vleugel-
oppervlak neemt toe van 989 tot 1089 m2. Hiermee wordt de gemiddelde con-
structiehoogte ruim 1 meter, en de maximale constructiehoogte ca 2 meter,

waarmee mogelijk een betere vliegtuigvorm te realiseren zal zijn.

Tenslotte wordt nog vermeld dat in 1lit., 23 windtunnelmetingen worden
besproken aan een supersoon kruisend vliegtuig (zie Fig. 17) met de
volgende gegevens:

W= 3333 kN ; R -= 8300 ku ; M_o=2,2
S = 929 m? . =9,5n ; 2s = 41,3 m .

Voor dit ontwerp was de theoretisch bepaalde streefwaarde L/D = 10,3,

-

terwijl de metingen L/D tussen 9,1 en 9,6 aangaven. De vleugel is geop-
timaliseerd voor CL = 0,1 (kruishoogte 16.000 m), Uit dit voorbeeld blijkt
dat de in dit memorandum gevonden waarden realistisch te noemen zijn.
Mogelijk leidt de optimalisering van de kruishoogte op basis van gewichts-
overwegingen alléén tot iets te lage waarden. Het streven naar reductie
van de "sonic boom” zal deze mogelijk leggen boven de waarde waarvoor

het totaalgewicht minimaal is.




7. CONCLUSIES

Iethoden uit de literatuur, geldig voor slanke, naaldvormige rompen in
combinatie met smalle vleugels (“slender wings"), zijn toegepast op de
berekening van het glijgetal. van supersoon kruisende vliegtuigen. Op
grond van het in par. 2 ont&ikkelde rekenmodel is in par. 3 kwalita-
tief aangegeven op welke wijze variaties in de vliegtuigvorm en -afmetingen
invloed hebben op het glijgetal.

Vervolgens zijn in par. 4 en 5 algemene voorwaarden afceleid waaronder
een maximum of optimum wordt gevonden voor het glijgetal van configu-
raties waarbij alle nuttige lading in de romp is ondergebracht (vleugel-
volume = 0) en voor de geintegreerde confiquratie (rompvolume = 0).

In par. 6 is tenslotte een voorbeeld behandeld waaruit de belangrijkste
verschillen tussen deze beide configuraties in getalwaarden naar voren

komen.

Voor de vleugel met gegeven volume zijn analytische oplossingen gevonden
voor partiéle optima ten aanzien van het glijgetal van de spanwijdte/
lengteverhouding, de vleugelbelasting en de vlieghoogte, de beide laatste

in de vorm van optimale C_-waarden. Het blijkt echter niet mogeliijk deze

L
laatstgenoemde optima te ccmbineren. Daarom is als criterium voor de op-
timale vlieghoogte gekeken naar het gewichtsminimum van de brandstof en
voortstuwingsinstallatie te zamen (gegeven totaalgewicht). De gevonden
methode blijkt een aanvaardbaar resultaat te geven, zij het dat in de
praktijk mogelijk hoger gekruist zal worden om de "sonic boom” te

minimaliseren.

Bij het afleiden van kovengencemde analytische oplossing zijn faktoren‘f
T en T' geintroduceerd (resp. vgl. 64 en 83), welke het vleugelvolume
in dimensieloze vorm kenmerken. De oplossing voor de configuratie met
alle nuttige lading in de romp blijkt hiervan een bijzonder geval

te zijn, corresponderend met T = O. |

Niet alleen wordt voor deze configuratie een eenvoudige gesloten
oplossing voor het optimale vleugelontwerp gevonden, maar ook de op-
timale rompslankheid is expliciet aan te geven. Deze blijkt een van

de vleugelgeometrie onafhankelijke waarde te hebben. De invloed van
variatie in de rompslankheid op het weerstandsoppervlak is gering in

de omgeving van het optimum.
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Het in par. 6 behandelde voorbeeld laat zien dat de resultaten van het
weerstandsmodel en van de optimalisatie realistisch zijn, en in het
voorontwerpstadium gemakkelijk te hanteren. Tevens blijkt dat met de
geintegreerde ("all wing") configuratie in principe een ca 10% hogere
optimale L/D kan worden verkregen, VOornamelijk als gevolg van het
kleinere omspoelde oppervlak. Gezien de minder praktische interne
lay-out van zo'n vleugel zal echter een deel van de winst verloren gaan
doordat toch een grotere en dikkere vleugel moet worden gekozen om nog
voldoende constructiehoogte te realiseren en de niet-bruikbare ruimten

te compenseren.

De grootste moeilijkheid bij de toepassing van de beschreven methode

is de bepaling van de factoren voor de colfweerstand t.g.v. volume
(Ko), de wervelweerstand (KV) en de golfweerstand t.g.v. draackracht
(KW). De waarden die de literatuur hiervoor aangeeft bieden onvoldoende
houvast om rekening te kunnen hcuden met de feitelijke vormgeving. Het
is dan ook gewenst dat meer aandacht wordt gegeven aan een vergelijking
tussen theoretische en praktisch gerealiseerde waarden voor de weer-—
stand. Dit geldt in het bijzonder voor vleugel/romp combinaties met

verdeeld volume.

Hoewel in zekere zin hetzelfde celdt voor de wrijvingsweerstand lijkt
berekening hiervan beter uitvoerbaar. De coptimalisatie geeft aan dat
deze weerstandsbijdrage van overheersende invioed is, zodat nauwkeu-

rige bepaling hiervan in het bijzonder nodig is.

Bij de afleiding van de analytische verbanden is geen rekening gehouden

met variatie wvan Ko en C_ met de vorm van het vliegtuig. Doet men dit

F
wel, dan zijn alleen numerieke oplossingen zinvol. Beide invloeden
hebben overigens een tegengestelde invloed op het optimum, zodat de
onnauwkeurigheid van de analytische oplossing in dit opzicht vermoede-

lijk niet groot zal zijn.
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FIG. 1: GEOMETRIE VAN EEN SUPERSOON VLIEGTUIG.
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FIG. 3: CONFIGURATIESMET HOGE L/D (bron: lit. 1).

FIG. 4: HET "SLEWED-WING" CONCEPT VAN G.H. LEE (bron: The Aeroplane

and Astronautics, March 3, 1961, p. 240).
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FIG. 9: GEGENERALISEERDE OPLOSSING VOOR DE OPTIMALE "BOX RATIO" EN BIJ-
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