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UBERSICHT

Die technische Nutzun%; der gekoppelten Biege- und Tor-
sionsschwingung (CBT ') zur subsidiaren Schuberzeugung
wird sicherlich vor einer langeren Phase der Erprobung
und Entwicklung stehen, bevor an einen Einsatz im Flug-
zeug zu denken ist. Gleich am Anfang dieses Wegs steht
jedoch die entscheidende Frage:

Ist Schuberzeugung durch CBT in transsonischer Stro-
mung noch madglich und wie hoch ist der Wirkungsgrad?

Die Arbeit belegt exemplarisch die Aussagen, dass

1. die GesetzmaRigkeiten der dynamischen Schuberzeu-
gung mit CBT in subsonischer Strdmung grundséatzlich
auch in transsonischer Stromung gelten und dass

2. der Wirkungsgrad von erzielter Schubleistung zu auf-
gebrachter Leistung bei Biegung und Torsion trans-
sonisch ebenfalls sehr hoch sein kann.

Im hohen aerodynamischen Wirkungsgrad um 90 % im
Fligelquerschnitt wie in der dynamischen Auffacherung
des Randwirbels beim 3D Flugel liegt auch der potentielle
technische Nutzen fiir die Widerstandsverminderung bis
hin zur subsididren Schuberzeugung.

Eine einfache Modellbildung gestattet es, die wesentlichen
Mechanismen nachvollziehen zu kénnen. Das Modell
gestattet auch quantitative Aussagen zu den erwarteten
Effekten. Darlegt wird, warum der theoretisch mdgliche
Parameterbereich maximaler Schuberzeugung ungeeignet
ist und in der Natur auch keine Vorlage hat. Den
Abschatzungen sind vorangestellt Euler-Rechnungen fir
das Profil eines Verkehrsflugzeugs und Vergleiche zum
subsonischen Bereich.

Die GréRenordnungen sind erldutert an einem Modell-
flugzeug mit CBT Antrieb und an einem Verkehrsflugzeug
mit subsidiarer Schuberzeugung.

BEZEICHNUNGEN

A [N] Auftrieb A = Ap +Af

Af [N] Auftrieb aus Schubspannung

Ap [N] Auftrieb aus Druck

at) [rad] Momentaner Anstromwinkel

ag [rad] Amplitude zu a; (1)

ap(t) [rad] Drehen 2D mit Drehachse in xp
ay () [rad] Anstrédmwinkel beim Schlagen h(t)

! Der Autor schlagt CBT (Coupled Bending and Torsion) fiir den
langlichen Ausdruck gekoppelte Biege- und Torsionsschwingung
vor und verwendet diese Kurzform in der Arbeit weitgehend.
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Amplitude des momentanen An-
strémwinkels a (t) zu h(t)

Instationarer Anteil in ap (t)
Spannweite (von -s bis +s)
Beiwert A/F, ; Beiwert W/F,
Druckbeiwert (p-p,, )/qp

Grole X, Leistungsbeiwert Py /P,
Profildicke, allgemein

relative Profildicke d /¢
Gleitzahl, € = A/\W

Frequenz, f=1/T
Schubspannung

Bezugskraft, Ffp =g,y S
Kraftvektor aus dem Druck
Erdbeschleunigung (9.81 m/s2)

Gewicht
Spezifische Flachenbelastung

Wirkungsgrad, lineare Theorie
Relative Koordinate in Spannweite
Wirkungsgrad, Bezug auf W

Schlagen 2D
Schlagamplitude zu h(t)

Gewichtskoeffizient

Flugeltiefe, allgemein
Flugelstreckung, A= b2/S
Amplitudenverhaltnis, A =hq/(ag (/2)
Anderer Bezug: Ay =hqg/(ag ()

Machzahl
Druck
Ruhedruck im Fluid

Bezugsleistung, Py = Fy uy
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Flugleistung, Py, = W ug
Staudruck, g, = 3 0. U2
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Pr, Pk [kg/m3]  Dichte des Fluids; Dichte des Kérpers
s [m] Halbspannweite, s=b/2
S [m?] Grundrissflache eines Tragfligels
Sp [m?] Grundrissflache beider Tragfliigel
T [s] Dauer der Schwingungsperiode
T, [K] Ruhetemperatur im Fluid
Ug [m/s] Anstromgeschwindigkeit
Viin [m/s] Kinematische Geschwindigkeit
w [1/s] Kreisfrequenz, w = 21/T
1% [N] Widerstand, W = Wp + We
. _ L_wl/2
W [] reduzierte Frequenz, W* = U
0
N o wl
@, [] Anderer Bezug: w, = o
0
Wk [N] Widerstand aus Schubspannung
Wp [N] Widerstand aus Druck
X [m] Koordinate in Stromrichtung
X [m] Schwerpunkt des Auftriebs 2D
Xp [m] Lage der Drehachse 2D
z [m] Koordinate in Auftriebsrichtung
1. EINLEITUNG

Derzeit ist ein zunehmendes Interesse zu beobachten, die
adaptiven Techniken in der fliegenden Natur genauer zu
studieren und auf ihren moéglichen technischen Nutzen hin
auszuwerten. Quasistationare Effekte wie das Aufspreizen
der Tragflachenenden (die Winglets), das Aufstellen der
Deckfedern als Rickstrombremse und die Formanderung
des Fliigels im Flug als adaptive Malihahme schlechthin
sind dabei entweder bereits technisch erprobt oder aber in
eingehender Untersuchung begriffen. Der zentrale instati-
ondre Mechanismus in der Natur, die Erzeugung der
Schubkraft durch CBT, hat dagegen bislang kaum
Aufmerksamkeit gefunden. Dies diirfte nicht zuletzt daran
liegen, dass genaue, d. h. quantitative, zoologische Beob-
achtungen zu den Mechanismen des Schwingenflugs in
der Forschung weltweit kaum zu finden sind. Zudem
unterscheidet sich das technische Fliegen von dem in der
Natur durch den Parameter Machzahl in einem grund-
legenden Punkt, der ohne Vorbild ist.

2. SCHUBLEISTUNG UBER DER MACHZAHL

Das wesentliche Ergebnis soll zu Anfang vorgestellt wer-
den. Fur zwei Profile ist mit den Parametern in Tabelle 1
CBT bei verschiedenen Machzahlen berechnet worden.
An beiden Freiheitsgraden Schlagen und Drehen muss
gegen die Fluidkrafte Leistung aufgebracht werden. Bei
der gewahlten Phasenlage zwischen den beiden Bewe-
gungen (wie in Bild 4 gezeichnet) wird die aufgebrachte
Leistung fast vollstdndig in Schubleistung umgesetzt.
Ausgewahlt sind das Profil NACA0012 und ein Flugel-
schnitt eines transsonischen Transportflugzeugs.

Bild 1 und Bild 2 zeigen einen nur geringfiigig anderen
Verlauf der Daten iber der Machzahl. Obwohl das Drehen
wesentlich zur Schuberzeugung beitragt, ist die hierzu im
Mittel aufzubringende Leistung verschwindend klein ge-
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genuber der Schlagleistung. Gerechnet ist mit einem
Euler-Programm von Carstens [1], das seit 1991 einge-
setzt wird.

Schlagamplitude ho/t = 02
Drehamplitude ag = 0.75°
Amplitudenverhaltnis Ay = 153
Phasenlage Schlagen K = 90°
Reduzierte Frequenz w* = 0.1
Drehachse xpl/t = 0.3

Tabelle 1: Parameter fiir Rechnung Gber der Machzahl.

Der Wirkungsgrad ny,, von erzielter Schubleistung zu auf-

gebrachter Bewegungsleistung ist in Tabelle 2 dargestellt.
Die kinematischen Parameter sind konstant gehalten. Die
Abnahme der Werte mit steigender Machzahl sagt noch
nichts (ber die Machzahl als Ursache, da Phasenlage
oder Amplitudenverhéltnis diese Zahl leicht verschieben.
Der einzelne Querschnitt unterscheidet sich auch von der
optimalen Schwingungsform fur den 3D Fligel.

Ma NACAQ012 A340P500
0.20 0.931 0.961
0.40 0.911 0.912
0.60 0.886 0.881
0.70 0.864 0.879
0.74 0.853 0.878

Tabelle 2: Wirkungsgrade n,, Gber Machzahl.
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Bild 1: Leistungsbeiwerte fir das Profil NACA0012 Uber
der Machzahl. Saulen: links Schlagleistung, mittig: Dreh-
leistung, rechts Schubleistung.
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Bild 2: Leistungsbeiwerte fur Flugelschnitt Transportflug-
zeug Uber der Machzahl. Zuordnung wie Bild 1.
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Typisch fir CBT ist das ,eingefroren“ wirkende Stro-
mungsbild, das fir drei Zeiten in Bild 3 dargestellt ist.
Wahrend die einzelnen Schwingungsformen ein oszillie-
rendes Stromungsbild zeigen, beruhigt sich das Bild bei
Uberlagerung mit geeignetem Amplitudenverhéltnis und
passender Phasenlage (wie in Bild 4). Ursache dafiir ist,
dass das Drehen die momentane Anstrdmung aufgrund
des Schlagens ausgleicht. Je mehr dies geschieht, desto
geringer wird allerdings auch die umgesetzte Leistung.
Dies wird nachfolgend genauer untersucht.

Die Schuberzeugung beschleunigt das profiinahe Fluid
und spuilt es nach hinten weg. Auf diese Tatsache griindet
sich die Vermutung des Autors, dass hierdurch eine
dynamische Laminarisierung begunstigt wird. Zugleich
entsteht fir den 3D Fliigel zusatzlich zum stationaren
Randwirbel ein alternierendes Wirbelfeld, das den statio-
naren Wirbel beeinflusst und schwacht.

3. FRUHE UNTERSUCHUNGEN

Die erste und zugleich weitgehend vollstdndige Beschrei-
bung der Schuberzeugung mit CBT geht auf Birnbaum [2]
zurlck. Er untersucht in seiner Arbeit den 2D Grenzfall der
ebenen Platte. Die Gleichungen flir das Umstrémungspro-
blem werden durch eine Reihenentwicklung geldst. Geht
es in dieser Arbeit, in der Birnbaum seine Promotion bei
L. Prandtl von 1922 publiziert, vorzugsweise um das Flug-
zeudflattern, so nimmt er in einer weiteren Arbeit [3] direkt
auf die Antriebsfrage Bezug.

Vollstandig sind die beiden Arbeiten von Birnbaum, weil
sich die grundséatzlichen Einsichten in die Mechanismen in
den Arbeiten der folgenden Jahrzehnte nicht mehr ver-
andert haben. Die Aussagen zur ebenen Platte unter-
scheiden sich nur unwesentlich von den Ergebnissen flr
ein Profil. Hinzugekommen sind zehn Jahre nach Birn-
baum die analytische Losung flr die ebene Platte durch
Klssner [4] und Theordorsen [5], sowie eine genauere
Untersuchung der Antriebsfrage durch Garrick [6].

In diesen ersten Arbeiten wird der Grundstein fir ein bis
heute nachwirkendes Missversténdnis gelegt, das die Me-
chanismen fiir die Erzeugung von Vortrieb durch Schlagen
und Drehen in der Natur betrifft. Hatte Lilienthal noch
genau das Zusammenwirken von Schlagen und Drehen
bei seinen Tierbeobachtungen beschrieben (Tafel VIII in
[26]), so finden die genannten Theoretiker nunmehr
heraus, dass bereits reines Schlagen Schubkraft aufbringt,
die durch zuséatzliches Drehen noch gesteigert wird. Die
Ausbeute an Schubkraft wird deswegen so grof3, weil die
Phase zwischen Schlagen und Drehen eine andere ist als
die von Lilienthal beobachtete. Der Sachverhalt ist vom
Autor in einer friiheren Arbeit [7] aufgearbeitet und in
Beziehung zu Ergebnissen aktueller zoologischer For-
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schung gesetzt worden.

In der vorliegenden Arbeit wird der Frage nach der Pha-
senlage unter einem anderen Aspekt nachgegangen. Er-
gebnis ist eine Aussage, wo die ,Quellen® der Schuber-
zeugung auf der Flugeloberflache bei den verschiedenen
Mechanismen liegen. Es wird deutlich, warum im Verlauf
der Evolution mit guten Grinden dem Mechanismus der
Schuberzeugung mit reinem Schlagen bei den Lebewesen
kein Erfolg beschieden war.

Der Biologe von Holst an der Universitat Goéttingen unter-
sucht CBT ab 1940 experimentell [8]. In der gleichen Zeit
haben von Holst und Kiichemann von der Aerodynami-
schen Versuchsanstalt in Goéttingen mit frei fliegenden
Flugmodellen Lilienthals Beobachtungen im Kern bestatigt
[9]. Nach Kenntnis des Autors sind diese beiden Wissen-
schaftler die ersten gewesen, denen es je gelungen ist,
funktionsfahige ,kunstliche Végel* zu bauen.

An dieser Stelle darf nicht der Hinweis auf die Arbeiten
des franzdsischen Physiologen Marey fehlen mit ein-
gehenden Studien zum Vogelflug. In seinem Werk Le Vol
des Oiseaux [10] liefert Marey mit Hilfe der von ihm
entwickelten Technik der ,Photochronographie“ genaue
Bewegungsablaufe. In einem Rundlauf untersucht er an
fliegenden Tauben Frequenz und Form der Fligelbewe-
gung (siehe auch [11]).

4. VEREINFACHTE DARSTELLUNG

Es erleichtert das Verstandnis der Ergebnisse der numeri-
schen Untersuchungen, wenn man sich eine Abschatzung
der zu erwartenden Ergebnisse verschafft. Eine Beschrei-
bung von CBT fur den 3D-Fligel und die Darstellung des
Lésungswegs findet sich z.B. bei Send, VoR und Wegner
[12]. Fir die vereinfachte Darstellung betrachten wir einen
Fligelschnitt, der Schlagen h(t) und Drehen ap (1) aus-
fuhrt. Die Notation folgt der historischen Festlegung der
Kinematik bei Birnbaum [2]. Drehen ist die Bezugs-

bewegung, gegenlber der Schlagen mit der Phase k
versetzt verlauft:

Gleiten in x-Richtung, 9ty =u, O
Beginn im Ursprung in
negative Richtung. x(t) = =g(t)

Drehen mathematisch
negativ; stationar (S) und
instationar (/).

a,(t) = a, Roswt

ap(t) =as +a,(t)

Schlagen in z-Richtung,

h(t) = hy cos(wt + k)
Beginn am unteren Um-

kehrpunkt. z(t) = =h(t)

Tabelle 3: Kinematik von Schlagen und Drehen.

______ e— N .
7 — ) 7
Stationare Losung Instationar - Phase -90° Phase 0° Phase 90°

Bild 3: Schuberzeugung mit dem Profil eines transsonischen Transportflugzeugs
2D-Euler-Rechnung: Ma=0.76, p,, = 1bar, T, =293 K, w,*=0.1, ag = 0.75°, hy /¢ =0.16, Kk = 90°, 4= 98 %
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Die Umstrémung der Tragflache fuhrt auf vier Kraftkom-
ponenten, die in Tabelle 4 angegeben sind. Die Krafte im
fligelfesten Bezugssystem nach Bild 4 sind zur Unter-
scheidung von den GréRen im bahnfesten Koordinaten-
system durch einen Stern* gekennzeichnet.

aus Schub-
Kraftkomponente aus Druck p spannung f
WP
in Bahnrichtung Kraftanteil klein 143
. Af
quer zur Bahnrichtung Ap Kraftanteil klein

Tabelle 4: Kraftanteile aus Schubspannung und Druck im
bahnfesten Koordinatensystem.

Um die Gleichungen nicht mit Indizes zu Uberladen, ist der
Index p fir den Druckanteil zumeist ausgelassen. Die
Schubspannungen werden vorerst nicht betrachtet.

Wir wollen die auftretenden Krafte und Leistungen erfas-
sen und betrachten dazu die Druckkraft A quer zur Bahn-
richtung, fir die -in grober Naherung - das Auftriebs-
verhalten der ebenen Platte angenommen werde. Die
Referenzflache sei auf eine Langeneinheit in Spannweite
bezogen. Die einzelnen Anteile aus den Bewegungs-
formen sollen sich unabhangig berlagern kénnen. Es ist
hier unerheblich, ob der stationdre Anteil aus einem
symmetrischen Profil mit Anstellwinkel oder aus einem
gewolbten Profil ohne Anstellwinkel folgt. Wir unterstellen
kleine Winkel und quasistationare Verhaltnisse.

(1) A=q,c,S mit ¢, =2na
Gleichung (1) gilt zum einen fiir den echten Drehwinkel

a; (), zum anderen auch fiir den Anstrémwinkel, unter

dem das Profil die Strdmung beim Schlagen sieht. Dieser

Winkel sei mit a;, bezeichnet und ergibt sich aus dem

Verhaltnis der vertikalen zur horizontalen Geschwindigkeit:
z(t) _ hy e Bin(at +k

tanaH(t):ﬁ: 4 ( )

x(t) - Ug

) ho v _ h

Oay(t), und ayg=-—2—=-2
Up ¢

Der Winkel verursacht zwar eine Auftriebskraft, aber er
tragt nicht tatsachlich zum Drehen des Profils bei. Dieses
wird allein von a;(t) bewirkt. Damit ergeben sich die

Komponenten der Druckkraft Fp als

0
Lav

* .
W, A Bina,(t) .
3) F,=| 0 |= 0 mit
p *
A, As+A [tosa(t)

A(t)=qo S 2rEr(t) und

(4)
at) =a,(t) +ay(t).

Der Auftrieb in (1) ist senkrecht zur Bahnrichtung ange-
nommen. Konsequenterweise misste wegen der Zerle-
gung in das profilfeste Koordinatensystem hinter der z-

Komponente A; noch ein cos a(t) stehen, und zu Wp gibt
es einen weiteren Anteil

(5) A(t) = g, 5 R la(t)d-sina(t)) [cos a, (),
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Bahnrichtung
<=

| e
Anstrémung ug

\ Z

»
>

x(t) i
<—

. . . 2 .
< 025 0 T

Bild 4: Kinematik von Biegung und Torsion im Fliigel-
schnitt; der gezeichnete Bewegungsablauf entspricht
dem Fall k=90°.

der mit cos a;(t) in Bahnrichtung gedreht ist. Die Argu-

mentation dabei ist, dass der Winkel a(t) zu jedem Zeit-
punkt die relative Anstellung der Tragflache gegeniber
der Anstromung angibt.

So gerne diese Begrindung fur den Term verwendet wird,
so wenig ist sie jedoch zwingend und stichhaltig. Der Term
entsteht vielmehr als Anteil der Druckverteilung, der im
Integral des Impulserhaltungssatzes formal aus den Qua-
draten von instationarer relativer und kinematischer
Geschwindigkeit und, energetisch gesehen, aus der in-
stationaren Wirbelschleppe hervorgeht (eine exakte
Herleitung findet sich z.B. in [13], Kap. 3.6). Im Ergebnis
fuhrt der einfache Gedankengang aber naherungsweise
auf den gleichen Term, der anderenfalls nur mit gro3em
Aufwand herzuleiten ware (siehe Garrick [6], dort Glei-
chung (29), fir den Spezialfall der ebenen Platte).

Sowohl die quasistationare Betrachtung wie die exakte
Lésung fur die ebene Platte verdecken aber die Tatsache,
dass diese ,Saugkraft® in Bahnrichtung an ganzlich an-
derer Stelle auf der Profiloberflache angreift als dies die
Kraft quer zum Profil tut. Erstere konzentriert sich namlich
auf einen extrem schmalen Bereich an der Profilnase, wie
nachfolgend gezeigt wird, wahrend letztere sich Gber den
breiten Bereich der Profilsehne erstreckt.

Die Beiwerte zu (3) lauten mit diesen Uberlegungen und
far kleine Winkel cosa 01 und sing Oa

Cup| [27-02(t) +att) @ (o)
©) O’ 0 0
Cap Cys +2ma(t)

Gleichung (6) druckt folgenden Sachverhalt aus:

Bei harmonischer instationarer Bewegung bt das Fluid
auf das Profil in der Weise Krafte aus, dass

« die Auftriebskraft sich - wie die Bewegung selbst -
periodisch verandert und dass

« die Widerstandskraft sich mit der doppelten Periode
verandert.
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5. LEISTUNGSBEIWERTE

Die zugehorigen Leistungen finden sich fir den trans-
latorischen Anteil P;,,. durch Multiplikation mit dem

Geschwindigkeitsvektor. Der rotatorische Anteil P,.; folgt
aus dem Moment, das der Auftrieb mit Schwerpunkt in x,
um die Drehachse x, bildet.

(7) Ptrans = Fp B’km mlt vkin = _[X' O' Z] )
(8) Poe = A (DX, = x,) [-a, (1) -

Da die Kraft in (3) die des Fluids auf den umstrédmten
Koérper ist, so muss als Bewegung stets auch die des
Fluids relativ zum Kérper genommen werden. Diese ist
genau entgegengesetzt zur Bewegung des Korpers, wie
sie Bild 4 dargestellt ist.

Bei der Abschatzung der Drehleistung kommt die quasi-
stationdre Betrachtung an die Grenze der Aussage-
fahigkeit. Bei reinem Drehen ist in (8) nur der Term
a,(t)@,(t) enthalten, der im Mittel Gber eine Periode
verschwindet. Die geringen Phasenverschiebungen zwi-
schen Bewegung und Moment flihren in der exakten
Lésung zu einem geringen Leistungsbedarf fir diese
Bewegung. Nur beim Drehen um die Vorderkante gibt es
den Grenzfall kleiner reduzierter Frequenz w*<0.04, bei
dem Leistung aus dem Luftstrom aufgenommen wird.

* Hinsichtlich der Drehleistung nehmen wir mangels
besserer Kenntnisse bei der vereinfachten Darstellung
an, dass die Drehachse nahe am Schwerpunkt der
Druckverteilung liegt mit x5 O x4 und daher praktisch

keine Drehleistung entsteht.

Die drei Freiheitsgrade Gleiten, Drehen und Schlagen
verrichten am Profil Arbeit, die als Bewegungsenergie im
Fluid hinter dem Profil als Nachlauf zurtickbleibt. In Mittel
Uber eine Periode muss diese Leistung immer gréRer als
null sein, da das Fluid vor der Passage des Profils in Ruhe
war. Wir betrachten nachfolgend die zugehorigen
Beiwerte. Aus Gleichung (7) fir die beiden translatori-
schen Freiheitsgrade und aus (8) fiir das Drehen ergibt
sich

9) Ch (6) = Cn,w(t) +Cq ,h(t) +¢G ,a(t) mit
(10) Co () = 27~ () + alt) [ (2)]

(1 Cp(t) =[5 +2mmatt)] (1) /4y
(12) Cn o) = =27(x, — x,) [r(t) [d(t) / u, DO.

Fir die Beurteilung der Energiebilanz ist der Mittelwert

1 T
<cn >;:?jO cn (bt

(13)
<Cp >=<Cuw >+<Cup>+<Cngy>
Uber eine Periode entscheidend:
<Chy >= —n[ag -2a,a,,SiNkK +af,0]
+ n{ a - aOaHosinK]
<Cnp>= +n{ a, —aoaHosinK]
<Ch, >00

(14)

(15)
(16)
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Gleichung (14) enthalt zwei Terme unterschiedlicher Her-
kunft:

<Chw >=<Cpy>+<Cqge> mit
< C|_|,X >= —ITE[DS —ZO'OO'HOSinK +a£/0],

< CI'I,g >= +7T

(17)

2 — 0y SINK

Der erste Term entsteht durch die Hubbewegung der
Profilnase, der zweite durch das Drehen der Querkrafte in
Bahnrichtung. Die Leistungsausbeute des Bewegungs-
vorgangs ist bestimmt durch das Verhéltnis von erzielter
Schubleistung zu den aufgebrachten Leistungen bei
Schlagen und Drehen. Der Wirkungsgrad unter Einschluss
beider Schubanteile lautet
—<Chy >

<Cpp >+ <Ch, >

(18) Nw , fur <Chw > <O

6. ANALYSE DER LEISTUNGEN

Den Gleichungen (14) und (15) sind als aerodynamische
Analyse folgende Aussagen zu entnehmen:

» Die Summe der Leistungsbeiwerte ist stets null.
e Der Wirkungsgrad ist stets eins.
* Firagg > ag wird immer Vorschub erzielt.

» Der gréte Schub ergibt sich fir k = -90°, wenn die
Profilnase die gréRte Bewegung gegeniber der
Bahnrichtung erfahrt.

» Der geringste Schub entfaltet sich bei k = +90°, wenn
das echte Drehen den Anstromwinkel durch Schlagen
kompensiert.

*  Fir oy <agsin k wird Widerstand erzeugt und der

Freiheitsgrad Schlagen nimmt Leistung aus dem
Luftstrom auf.

Der Wert der Aussagen liegt darin, dass sie auch bei einer
genauen Losung des Umstromungsproblems im Wesent-
lichen erhalten bleiben. Der Kern der Aussagen gilt, wie
gezeigt worden ist, bis in den transsonischen Bereich
hinein. Bis auf die Verschiebung der Krafte gegenliber der
Bewegung durch den Einfluss der instationdren Wirbel-
schleppe sind diese Aussagen auch das Ergebnis der
Untersuchungen von Birnbaum und Garrick. Die Wirbel-
schleppe flhrt dazu, dass stets Leistung hinter dem Profil
zurtckbleibt. Dadurch ist die mittlere Gesamtleistung
groRer null und der Wirkungsgrad stets kleiner als eins.
Die genauen Losungen flihren im Grenzfall unendlich
langsamer Bewegung zu den voranstehenden Aussagen.
Zugleich wird der bereits erwahnte Widerspruch deutlich
zwischen dem Ergebnis der aerodynamischen Analyse
und der zoologischen Beobachtung.

Schon Lilienthals Beobachtungen wie die Ergebnisse
moderner zoologischer Untersuchungen zeigen, dass in
der Natur die Phasenlage k Werte um +90° annimmt.

e Der Vortrieb in der Natur kommt mit der aerodyna-
misch minimalen Schubleistung aus und verzichtet auf
die Bewegungsform mit Werten von k um —90° mit
dem maximal erzielbaren Schub.
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10pF=-/-1 e

0
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Bild 5: Leistungsbeiwert Translation durch
Drehen der Querkréfte; Bezug ist ag’.

30

A

20

10

0

Bild 7: Leistungsbeiwert Translation aus der Hub-
bewegung der Profilnase; Bezug ist ag’.

Diese Tatsache soll verstandlich gemacht werden. Die
mittleren Leistungen werden dazu auf das Quadrat einer
der beiden Amplituden hy oder aj bezogen. Die Auswahl

von d fahrt durch die Definition

(19) Doy gyx mit A=—tb g =%L/2

a, (/2a,’ Uy

auf den folgenden Satz von Formeln:

<Cp, > :—ﬂ[P\ -2 aF/]EinK+(a9/\)2] I’

(20)  <Cpy> =-mdd AEink -1 &
<Chp> = +naF/l[[]a9 )I—sink} 23
_<Cl'lg > ..

(@1 1 : , far <Chy > <0-

<Cl'lh>+<cﬂa >

Der genaue Formelsatz fir die Leistungsbeiwerte findet
sich bei Send [14] 2 und beruht auf der Arbeit von Kiissner
[4] fur die instationaren Beiwerte der ebenen 2D Platte.
Die Darstellung in [14] behandelt den Nasenschub als
untergeordneten Effekt héherer Ordnung (dort in Glei-
chung (31)) im Hinblick auf die Mechanismen des Schwin-
genflugs. Eine Begrindung fiir diese Annahme, wie sie
u.a. hier vorgelegt ist, fehlt in der Arbeit.

In Bild 5 bis Bild 8 sind die voranstehenden Formel in
Abhéngigkeit von A und k fur w* =0.15 grafisch darge-
stellt. Der Wirkungsgrad ist nach (21) nur auf den Schub-
anteil aus den Querkraften bezogen, da er anderenfalls
stets 1 ware. Der Nasenschub (Bild 7) hat dort sein
Minimum, wo der Wirkungsgrad des Schubs (Bild 8) aus
den Querkraften am GroRten ist. Im Bereich des groRten
Nasenschubs in Bild 7 ist aber gar kein Schub aus den

2 In Anhang (A1) ist ein Druckfehler. Es muss dort richtig heissen
fiir den Momentenbeiwert Schlagen: €, (", 3) = =2 HE@‘% 032]

Subsididre Schuberzeugung mit gekoppelten Biege- und Torsionsschwingungen ...

30

A

20

920 180 K 270

©
o
o

Bild 6: Leistungsbeiwert fur den Freiheitsgrad
Schlagen; Bezug ist a’.

30

270

Bild 8: Wirkungsgrad ohne Anteil aus der Hub-
bewegung der Profilnase; Bezug ist ag’.

Querkraften (Bild 5) mehr vorhanden; aus diesem Anteil
wird vielmehr Widerstand erzeugt. Daraus ist folgender
Schluss zu ziehen:

» Die beiden Effekte Nasenschub und Querkraftschub
arbeiten im Bereich k = -90° gegeneinander.

e CBT kann zur Schuberzeugung nur effektiv genutzt
werden fiir Phasenvoreilungen um k = +90°.

Die voranstehende Feststellung ist bindend fiir jede kon-
struktive Umsetzung. Die Bewegung der Tragflache muss
den Verlauf haben, der in Bild 4 skizziert ist. Geht man
davon aus, dass eine Tragflache im Bereich der Fligel-
spitze in der Grundbiegung angeregt wird, dann muss die
Torsion phasenversetzt ablaufen. Dies lasst sich nicht
allein durch eine passive elastomechanische Auslegung
erreichen. Ein Anpassen der Struktur - etwa durch Aero-
elastic Tailoring - kann sich nur darauf beziehen, die
Eigenfrequenz der Torsion im Bereich der Flligelspitze an
die der Grundbiegung anzupassen.

z/l
m Ortliche Profilhéhe z

Bild 9: Lokalisierung des Nasenschubs

7. LOKALISIERUNG DER SCHUBLEISTUNG

Die vorangehenden Aussagen sollen quantitativ nach-
gewiesen werden. Bild 10 zeigt reines Schlagen fur das
Profil NACAO0012 mit groBer Amplitude. Die Bewegung
beginnt mit dem Durchgang durch Ruhelage (k€= 90°).
Dargestellt ist der dritte Schwingungszyklus nach dem
Start der Rechnung. Die CFD-L('jsung3 liefert die Funk-
tionsverlaufe fir den Druck p(r,t) und die Schubspannung
f(r,t), die in ihre Fourierkomponenten zerlegt sind:

8 CFD: Computational Fluid Dynamics. Numerische Lésungen zu
der differentiellen Formulierung der Erhaltungssatze.

Seite 6



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 1999

p(r,t) = ps +p"(r)cos(axt + @,(r))

(22) +p?(r)cos(2at + @, (r)+...

f(r,t) =1, + 7 (r)cos(at + @,(r))

(23) +F2(r)cosQaxt + @,(r) +...

Die instationdare Umstrémung ist mit einem Navier-Stokes
Code [15] berechnet worden®. Die Komponenten sind
anschlieBend in Bahnrichtung nach Auftrieb und Wider-
stand aufgeteilt, summiert und im Bild als Beiwerte Uber
der Zeit dargestellt. Alle Vorhersagen der vereinfachten
Darstellung finden sich wieder. Der mittlere Widerstands-
beiwert aus dem Druck betragt < Cy, >F0017 laut Grafik

und ist damit deutlich kleiner als der berschlagige Wert
- ithy / ¢ y)* O- 003 nach Gleichung (14). Der Wert ist

als schrag schraffierter Balken eingezeichnet und in den
rechten Bildteil Ubertragen. Der Widerstandsbeiwert aus
der Schubspannung mit< Cy s >00015 ist als senkrecht

schraffierter Balken gezeichnet. Die grofe Schlagamplitu-
de fihrt dazu, dass die Bewegung in der Tat den Stro-
mungswiderstand iberwinden kann. Die Skalierungen an
den Beiwerten sind so zu verstehen, dass die Beiwerte mit
diesen Faktoren multipliziert worden sind, damit sie den
gezeichneten Verlauf ergeben. Die Amplitude des instatio-
naren Anteils der Schubspannung in Bahnrichtung ist
demnach kleiner als 1/10 des mittleren Wertes.

Die gesamte Schubkraft wird an der Profiinase aufge-
bracht. Bild 11 zeigt den Verlauf der zweiten und ersten
Harmonischen des Druckbeiwerts im Bereich der Nase
Uber der Profilhéhe. Zum Vergleich ist die Rechnung mit
einem Panelverfahren héherer Ordnung angegeben, wie
es in [13] beschrieben ist. Die Auftragung Uber der
Profilhéhe zeigt durch den Vergleich mit Bild 9, dass fast
der gesamte Anteil auf die ersten 3 Prozent der Profiltiefe
entfallt. Da beim Schlagen der gréfte Auftrieb beim

0.8 0.008

DGLR-JT99-086

Harmonische der relevante Imaginarteil dargestellt. Der
Schwerpunkt dieser Verteilung liegt bekanntlich bei ¢/4.

Ma =0.2 Phase k = -90° Phase k = +90°

Beiwert CFD Panel CFD Panel
<cny>ai | -10.10| -16.49| -2.453| -0.711
<Cpg>/ a; (x+g) +7.72 (x+g)| -1.591
<Cnp >/ a 12.82 11.82 2.632| 2435
<Cng >/aj | 6.2E-03| 8.4E-03| 4.8E-03| -2E-05
Nw 0.788 0.742 0.931 0.946

Tabelle 5: Vergleich der Beiwerte CFD und Panel.

Anders verhalt es sich mit der Verteilung der Leistung bei
CBT. In Bild 12 sind mit den Parametern aus Tabelle 1 die
Beiwerte flir das NAC0012 Profil tiber der Kontur dar-
gestellt. r/¢ =0 ist die Position der Hinterkante auf der
Unterseite, r/¢ = 2.039 ihr genauer Wert fir die Oberseite
und die Vorderkante liegt ungefahr bei eins. Die Skalen
der beiden Ordinaten fir k = £90° unterscheiden sich um
den Faktor zehn. Die Konzentration des Nasenschubs
wird auch hier deutlich durch den fast senkrechten Anstieg
der kumulierten Werte an der Vorderkante. Dagegen
verteilen sich die Beiwerte aus den Querkraften Uber
einen weiten Bereich der Kontur, was einen flachen An-
stieg der kumulierten Werte verursacht. Zu beachten ist,
dass fur die Phasenlage k = -90° nur die Hubbewegung
der Nase Schub verursacht. Die Leistung aus den Quer-
kraften produziert Widerstand. Der Nasenschub ist jedoch
so groB3, dass dieser Widerstand noch tberwunden wird
um den Preis eines geringeren Wirkungsgrades nQ
(Tabelle 5). Bei Ma = 0.2 besteht kaum ein Unterschied
zwischen Werten aus dem CFD- und Panel-Verfahren.

8. EXPERIMENTELLE BEFUNDE

Die Messung des Nasenschubs bei rei-

| |
Beiwerte aus Druck

[\ Cw,px 10.0

0.4 0.004

[ [ [
Beiwerte aus Schubspannung

nem Schlagen ist Gegenstand mehrerer
Publikationen mit widersprichlichen Er-
gebnissen. Ein Grund liegt darin, dass
das Drehen aerodynamisch instabil ist

<cw> X 0.1

o

und jede mechanische Nachgiebigkeit im
Versuchsaufbau zur Anregung flhrt. Der

X

0.000

P

Experimentator muss nachweisen koén-
nen, dass ein Drehen ausgeschlossen

<—V

Caf
-0.004

cwix 1.0

ist. Zum anderen scheint der Effekt ab-
hangig zu sein von der Amplitude.

Jones, Dohring und Platzer haben die
Wirbelstruktur des Nachlaufs im Wasser-

<Cw,p>x 10.0

kanal [16] beobachtet. Die Autoren haben
an NACA0012 und NACAO0015 die
Orientierung und Position der alternieren-
den Wirbel im Nachlauf vermessen.

4-0.0083

35 375 325

Zeit t/T

3.5
Zeit t/T

Bild 10: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte der Kraftkomponenten nach Tabelle 4
fur das Profil NACAOO012 bei reinem Schlagen und k = 90°; Parameter der

turbulenten Strémung: h,/¢ =1, Ma =04, Re =10°, &’ =01.
Durchgang durch die Ruhelage entsteht, ist fiir die erste

4 Die Berechnung verdankt der Autor seinem ehemaligen
Kollegen Dipl.-Ing. B. Griber.

375 4

Diese Methode ist zuverlassiger als eine
Kraftmessung. Anders als in der Theorie
stellt sich im Experiment eine Schub-
stralle (Wirbel gegenlaufig zur Wider-
standsstraBe nach Karman orientiert;
siehe [17], Bilder 94-98) erst bei grofien
Amplituden oder grof3en reduzierten Frequenzen ein. Mit
den Bezeichnungen in dieser Arbeit lautet die ungeféhre
Grenze tanagg=0.5, was einem Anstrdmwinkel von
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-1.00 : 2 : Nur der Fall mit kleinster Drehamplitude
Real (Cp@) Himag (C,() L2 ag = 5.7°, die bei hy/(¢/2) = 1.25 den
-0.75 -1 - < Wert A = 12.6 ergibt, kann bei w* =0.1
F /™ 3 \ theoretisch noch Schub liefern. Im
-0.50 // \\ 0 Experiment erzeugen dagegen auch

L / \ A on =38.4°und 12.1° Schub.

/) \ S 0

-0.25 7 N 1 SN - Panel[] Das allererste Experiment zur Schub-
I I N= : ICFD erzeugung mit reinem Schlagen stammt
00806 003 0 003 006 006 -003 0 003 o0o0s YOO Katzmayr [23] aus dem Jahr 1922,

Profilhdhe z/|

bei reinem Schlagen; Parameter wie in Bild 10.

O = 26° entspricht. Zu erwahnen ist eine weitere Arbeit

von Dohring, Fottner und Platzer [18], in der eine
schwingende Klappe an der Hinterkante einen erheblichen
positiven Einfluss auf die Laminarisierung der Strdmung
zeigt. Bewirkt wird dies durch die Beschleunigung der
Strédmung.

Ein Experiment von Freymuth [19] (mehr Daten in [20])
fur das Profil NACAOO15 passt zu dem voranstehenden
Ergebnis. Fir reines Schlagen bei w*=2.7 und hy/¢ =0.2
sieht er propulsive signatures (tan oayy =1.1, = oy =
47°). Fur tan ayg = 0.54 ist die Schubstrale noch erkenn-
bar, wéhrend sie flr tan ayq = 0.14 (ayy = 8°) vollstandig
verschwunden ist. Bei Tichy [21] findet sich in umfang-
reichen Messungen am Profil NACA0012 vom subsoni-

schen in den transsonischen Bereich bei reinem Schlag
(tan apg < 0.01) kein Hinweis auf eine Schubkraft.

DeLaurier und Harris [22] untersuchen am Rechteck-
fligel NACAQO012 (A =4) reines Schlagen und CBT im
Bereich 0.07 £ w* < 0.16. Variiert sind auch das Amplitu-
denverhaltnis A und die Phasenlage k im Bereich um 90°.
Bei diesen Experimenten wird immer Vortrieb erzeugt. Die
theoretische Deutung der Experimente fallt schwer, weil
fur w*A <1 keine Schuberzeugung mehr moglich sein
sollte. In diesem Bereich nimmt der Fligel im Gegenteil
Leistung aus dem Luftstrom auf (mit der mdglichen Folge
des Flatterns) und produziert Widerstand. Fig. 11 in der
Arbeit zeigt dies besonders deutlich fir den Fall k = 90°.

Profilhéhe z/I
Bild 11: Raumlicher Verlauf der Druckverteilungen fir das Profil NACA0012

Das Profil G189 zeigt eine Zunahme des
Widerstands bei wachsender Schlag-
frequenz. Der Anstromwinkel a, liegt

bei einem Grad.

Umfangreiche Experimente zu CBT sind von Anderson,
Streitlien, Barrett und Triantafyllou fir ein NACA0015
Profil im Wasserkanal durchgefiihrt worden [24]. Der
héchste Wirkungsgrad wird bei der Phasenlage k = 75°
erzielt und erreicht ny,, 00.87 (dort Fig. 9c). Im Bereich

0.3 < w* < 0.7 ergeben sich sogar grofere Wirkungsgrade
als nach der Potentialtheorie. Die Experimente stimmen
erstaunlich gut mit der Theorie Uberein. Der Leistungs-
beiwert < cnw >00.2 (dort Fig. 7a) fur w*= 1.06 ist nur zu

erreichen, wenn Nasenschub und Querkraftanteil zusam-
menwirken (Wert aus Panelverfahren des Autors: 0.184;
davon Querkraftanteil allein: 0.124). Die Amplitude zu a(t)
nach Gleichung (4) betragt gleichwohl nur 15° (ohne Nah-
erung nach (2) ermittelt).

9. SUBSIDIARE SCHUBERZEUGUNG

Eine Prognose der Leistungsverbesserung mit CBT in
transsonischer Strdmung muss angesichts der experimen-
tellen Befunde mit Vorbehalt gelesen werden. Begleitende
2D Experimente sind die Mindestvoraussetzung fir eine
Bewertung der zu erwartenden Leistungssteigerungen.
Wenn, wie in [24] gemessen, das Zusammenwirken von
Querkraft und Nasenschub fir maRige Auslenkungen (dort
ho /¢ = 0.25) eintreten kann, dann ist die Annahme eines

Wirkungsgrades ny, O 0.9 nach Tabelle 2 prinzipiell

berechtigt. Wir untersuchen fir die Parameter in Tabelle 1,
welche subsididre Schubleistung sich fur ein Flugzeug
daraus ergibt.

Der Beiwert fiir die Schubleistung aus

30 3
[ kK =-90° [k = +90°
([ ——— kumul. i 7
20 2+
Verlau <cnp> /

10[

10}

20l

Bild 2 hat im oberen Machzahlbereich
den Wert <chw > [0 -5E-04. Die aktiven

Flachenenden in Bild 13 fiihren eine Be-
wegung nach Tabelle 1 aus. Die Auslen-
kungen sollen linear von innen zur Fli-
gelspitze zunehmen und erreichen dort
die Bezugswerte der Tabelle. Zugleich
nimmt die ortliche Fliigeltiefe von der Fli-
gelspitze zum Beginn der aktiven Flache
um etwa die Halfte zu. Die Formfunktion

fin)
fn) =n*R-n),

(24) 1
jofm) i 00.42

0““0.5““1““1.5““2 0““05““1
Profilkontur r/l

vergréfert) und kumulierte Werte. Bezug ist ag’.

"Profilkontur /I

Bild 12: Leistungsbeiwerte fur das Profil NACA0012 Uber der Kontur fir CBT
K = £90° (Panelverfahren mit Parametern aus Tabelle 1); Beiwerte (10-fach

2

fir die streifenweise Berechnung des
effektiven Leistungsbeiwertes geht in die
Berechnung der erzielten Leistung aus
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der aktiven Flache ein:
1
<Ay >=<cw> qof(ﬂ)dﬂ Lo Cip L5, /5

=-50007*.4200.0700* 242363/5 W
=-39.5 kW

Das Ergebnis macht nur 1/6 von 1 % der Flugleistung in
Tabelle 6 aus, aber es sind auch kleine Amplituden.
VergroBert man oy um den Faktor zehn auf 7.5°, dann ist

das Ergebnis 1/6 P,y Um die Leistungseinsparung zu be-

rechnen, nehmen wir den Wirkungsgrad von 90 % flr die
Umsetzung von Biege- und Torsionsleistung in Vortriebs-
leistung an. Wir unterstellen, dass ein Flugzeugtriebwerk
die gleiche bereitstehende mechanische Leistung zu etwa
80 % in Schubleistung umsetzen kann®.

(25)

» Diese Differenz von rund 10 % ist der unmittelbare
Gewinn. Er betragt im Beispiel 1/60 P, oder 1.6 %

Einsparung bei der Flugleistung bzw. des , ¢, Wertes.

Nicht gerechnet sind die vermuteten Verbesserungen: Die
dynamische Laminarisierung im Fllgelschnitt und der be-
schleunigte Zerfall des stationdren Randwirbels durch das
aufgepragte alternierende Wirbeldichtefeld.

Flugzeug A340-200 méRig voll
Fligelflache S, m2 363
Max. Abflugmasse t 257
Angenommene Masse t 200
Auftrieb A kN 2000
Gleitzahl € (Annahme) - 20
Widerstand W kN 100
Flughohe H m 11,000
Machzahl Ma - 0.82
Staudruck gg N/m2 1.07 10°
= Geschwindigkeit uy m/s 242
Flugleistung Py, MW 24.2
Beiwert, ¢, zu Sy - 0.0257
Beiwert ¢, zu Sy - 0.515
1% von Py, kW 242

Tabelle 6: Eckdaten fir eine fiktive Leistungsberechnung
mit subsidiarer Schuberzeugung.

10. ECKDATEN FUR EIN MODELLFLUGZEUG

In Bild 14 ist die Beziehung zwischen Gewicht G und spe-
zifischer Fligelbelastung ys mit Daten bei Marey [11] und
Tennekes [25] in illustriert. Lilienthals Storch [26] und ein
Airbus A340 (kurz nach dem Start und nicht maximal
beladen [27]) sind ,typische” Vogel, das Daedalus-Projekt
[28] zeigt, wo dem Menschen mit eigener Kraft Fliegen
moglich ist. Die durchgezogene Linie ist die Beziehung

' 17
Vs :kci/6 mit kG :{(9@5)2/\} :

Die Beziehung geht aus von einem Rechteckfliigel, stell-
vertretend fiir den ganzen Flugapparat, mit dem Grundriss

(26)

5 Diese Zahl hat der Autor mehrfach genannt bekommen. Der
Wert von 50 % in [7] ist ein MiBverstandnis und fir diesen Ver-
gleich eine falsche Angabe.

DGLR-JT99-086

1/5S |
%\ |
e
Bild 13: AuRenfligel als aktive Flache fur CBT.
Sp=bf und der mittleren Profildicke &¢. Die einfache Form
erleichtert die Dimensionsanalyse. Das Gewicht
0,3
(27) G = gpcSpol = ngﬁb
einerseits, und die spezifische Fligelbelastung

G o
28 — =ys=gpcb
(28) S Ys = 9pk A

andererseits fiihren auf (26). Die Auftriebskraft A
(29) A :CA %’Iplc USBb

legt mit der erzielbaren Gleitzahl ¢ wegen A=G auch die
aufzubringende Flugleistung Py, fest:

A
(30) Ry =~ Uy

Normal: Eine Flugapparat (z.B. eine Drohne) habe die
Masse von 100 kg. Um Fliegen nach (26) mit k aus Bild
14 zu ermdglichen, ist eine Geschwindigkeit uy= 28.3 m/s
erforderlich. Mit e=12 und c,=0.8 ergibt dies die erfor-
derliche Flugleistung von P,=2.4 kW. Allerdings hatte der
Apparat auch nur eine Flache Sp=2.5 m2.

Ultraleicht: Man kann fir dies Gewicht auch von der
Flugleistung ausgehen und eine Grenze von 0.5 kW ver-
langen mit uy=10 m/s. Aus der Annahme folgt die Gleit-

zahl €=20. Damit ist 5,=20 m2 (A sei 10, ¢ = 1.4 m). Die

Flachenlast von 50 N/m?2 ergibt den extrem kleinen Zah-
lenwert fanf fir den Gewichtskoeffizienten k. Wir wéhlen

A340

10*

2

10° Eol&e Végel |

Kleine Vogel m'm'_l
10? ~

[V gi A |uitraleicht |
| Storch |‘

Daedalus

10'

spez. Flichenbelastung —=[N/m?]

10°
102 10" 10° 10" 102 10® 10* 10° 10° 107
Gewicht —==[N]

Bild 14: Spezifische Flachenbelastung Uber dem Ge-
wicht fur verschiedene Flugapparate und Verlauf nach
Gleichung (26) mit k5=40.

Seite 9



W. Send

w* = 0.15 und fragen nach den erforderlichen Amplituden
zu Bild 5 bis Bild 8. Wir wahlen das Amplitudenverhaltnis A
= 10 bei kK = 90°. Mit einem linearen Anstieg der Aus-
lenkungen und einem Randabfall der Leistung an den
Fllgelspitzen (Faustformel: A/(A+2)) folgt nach (20)

R =< > @8 Of 1n? dn INAA +2) o [ 5,

(31 =-2.3601/300.2/(10.2+2) 000020 WI]?&

Far Py, = 0.5 kW muss die Drehamplitude oy = 14.4° be-

tragen. Die Schlagamplitude ist hy/¢ = 1.3 (Re O 10%). Das

Beispiel dieses ultraleichten Modells ist gleichwohl nicht
vollig utopisch in seinen Annahmen, wie die Daten des
Daedalus-Projektes zeigen. Ein Flugapparat fir den
menschlichen Schwingenflug ist eine extreme Anforde-
rungG, aber nicht ganzlich unmdglich.

11. ZUSAMMENFASSUNG

Die subsidiare Schuberzeugung mit gekoppelten Biege-
und Torsionsschwingungen fiir ein transsonisches Trans-
portflugzeug verspricht in mehrfacher Hinsicht einen Ge-
winn an Flugleistung: durch dynamische Laminarisierung,
beschleunigten Zerfall des Randwirbels und Leistungsein-
trag mit hohem Wirkungsgrad. Windkanalversuche sind
aber unerldsslich, da widersprichliche experimentelle Be-
funde vorliegen.

Eine Methode zur Abschatzung des Leistungsbedarfs ist
hergeleitet. Sie ist auf ,Vogel“ aller Skalierungen an-
wendbar, zu denen in struktureller Hinsicht auch ein Ver-
kehrsflugzeug zahit.

Eine Drohne mit reguldr skalierter Struktur und dem
Gewicht eines Drachengleiters unterscheidet sich jedoch
vollig von einem Flugapparat fir den menschlichen
Schwingenflug. Dessen Auslegung und Bedienung ist eine
exzeptionelle, aber realisierbare Herausforderung an
Leichtbau und menschliche Leistung.
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