Orni 2

Rechenverfahren fir den Schlagflug

Das Programm ermdglicht zumindest ndherungsweise eine quantitative Beschreibung der Dynamik
und Aerodynamik von profilierten Schlagfliigeln. Vor allem der zahlenmé&Rige Vergleich bei
Verédnderungen diverser Schlagfliigel-Einflussgrof3en ist damit moglich.

Fir die Berechnung werden profilierte Schlagfligel und quasistationdre Stromungsbedingungen
vorausgesetzt. Die Berechnungen fihren also nur beim schnellen Vorwartsflug mit relativ kleinen
Schlagfrequenzen zu brauchbaren Ergebnissen (grof3e Vdgel, Fliegen mit dem Auftrieb).

Zum zum besseren Verstandnis der nachstehenden Ausfiihrungen sollten die Webseite
<http//:www.ornithopter.de> und der Inhalt des dort bereit gestellten Handbuches
"Wie Ornithopter fliegen" bekannt sein.

Das Rechenverfahren konnte bisher bei der Anwendung im Modellbau nur per Augenschein, aber
noch nicht durch Messungen bestatigt werden. Daher ist Vorsicht geboten. Der Autor Ubernimmte
keinerlei Gewahr fir die Richtigkeit und Vollstandigkeit der Berechnung und der gemachten Angaben.

- Das Programm ist mit der Software "Mathcad 13" geschrieben.

- Der Schutz des Arbeitsblattes kann mit Mathcad nach dem Speichern im xmcd- Format
entfernt werden (ohne Passwort).

- Im Normalfall sind nur die nachfolgend gelb markierten Felder zur Eingabe erforderlich.

Das hier aufgefiihrte Rechenprogramm ist als Open-Source-Software zu verstehen.
Damit ist es jedem méglich, Einblick in das Rechenverfahren zu nehmen. Jeder hat
die Erlaubnis diesen Quellcode beliebig weiter zu geben, zu verandern und vor allem
zu korrigieren und zu verbessern.
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1. Eingangsparamter fur das Rechenmodell

Die Grol3e der Eingabewerte wird nicht kontrolliert. Sie stehen untereinander in Beziehung und sollten
nach modellbautechnischen GesetzméaRigkeiten plausibel sein. Bei nicht so gebrauchlichen GrofRen
werden zur Information hinter den Wertzuweisungen Wertebereiche aufgefihrt, die etwa einzuhalten

sind.

Das Beispiel entspricht etwa den Werten eines EV-Ornithoptermodells.

Modell

Schlagfliugel

Gleitflug

Kraftflug

Modellmasse

Modellrestwiderstand

Spannweite
Streckung

relativer Abstand des Fligel-

umrissknicks von der Fliigelwurzel,

bezogen auf die Halbspannweite

relative Fligeltiefe an der
Flligelspitze, bezogen auf die
Fligelwurzeltiefe

relative Fligelmasse
bezogen auf die Modellmasse
relativer Fliigelschwerpunkt-

abstand vom Schlaglager,
bezogen auf die Halbspannweite

Abstand des Fliigelholms vor
dem 1/4-Punkt des Fliigelholms
mittlerer Auftriebsbeiwert

Zirkulationskennzahl
(T = griech. Gamma)

Fluggeschwindigkeitsfaktor *)
Kraftflug/Gleitflug

Modell-Steiggeschwindigkeit *)

mp = 4.0-kg
b=28m

A =10

Isr S 07

Hi = 22-mm
crg = 8.00

ky = 1.119935

m
Vek = 0.452812.—
S

*) Diese Parameter werden nachstehend im Zuge einer
Kraftflug-Gleichgewichtssuche auch automatisch bestimmt.
Die dabei ermittelten Werte sind dann im Bedarfsfalle hier einzusetzen.

bezogen auf die
Flagelflache

Werte O bis 1

Werte 0 bis 1

Bei rechteckigem
Umriss (y, = 1)
ist I, wirkungslos

etwa 1/5 der
Modellmasse

Werte 7 bis 8
8 fur elliptische
Auftriebsverteilung

Werte 0.9 bis 1.2

Werte 0 bis +1
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minimal zulassige Cri min = 0 Werte 0 .. 5
Zirkulationskennzahl h -20 = ohne
beim Aufschlag Begrenzung
maximal zulassige Cr2 max = 10 Werte 8 .. 10
Zirkulationskennzahl B 10 = ohne
beim Abschlag Begrenzung
10-k
V hlag fiir di Iog( gj 1 1
orschlag fur die 3 my 3
Flugelschlagfrequenz fv=e s fv = 1'49;
(wie bei einem Vogel
mit diesem Gewicht)
gewahlte Flugelschlagfrequenz f = 1_50.3 Werte 1 bis 4
(Sie wird insbesondere durch die S
Flugelkonstruktion begrenzt.)
Schlag-Endlagenwinkel, dg = 30-Grad Werte 20 bis 45
gemessen von Schlagmitte +
Wirkungsgrad des Antriebs NAntr = 0.50
(Leistungsverluste von Motor,
Getriebe, Mechanik und
Fluigelverwindung)
Akku-Energie Eakku = 57600-C-V
(Zellenzahl [8] x
Zellenspannung [1,0 V] x
Ladung [2Ah*3600 = 7200 As bzw. C])
m2
Physik Viskositat der Luft v = 0.00001464- —
S
: kg
Luftdichte p = 1.225.—
m
. m
Fallbeschleunigung g9,=9.81.—
2
S
Rechnung Anzahl der Rechenstitzpunkte n =10 Werte etwa
langs der Halbspannweite 10 bis 40,
und wahrend eines Taktes nur geradzahlige,
ganze Werte
Profildaten Es werden die Profildaten vom CLARK-Y (11.7) verwendet. Sie sind in einem

eigenen Arbeitsblatt enthalten (siehe folgender Verweis).

Der Nullauftriebswinkel und der Auftriebsgradient der Profildaten sind auf den
Rezahlbereich der EV-Modelle abgestimmt. Auch die Grenzwerte des

c,-Arbeitsbereiches folgen aus der Flugelbauweise dieser Modelle.

Bei hohen Genauigkeitsanforderungen ist ihre Festlegung an die gewéhlten
Abmessungen anzupassen.

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




>
E| Verweis:F:\orni\daten\orni\clark_y.xmcdz(R)
Orni 2 und die Profildatei sind im gleichen Verzeichnis zu speichern.
Andernfalls ist der Verweis zur Profildatei anzupassen.
Das Rechenprogramm funktioniert nur mit korrektem Dateiverweis.
Hinweis

Mathcad unterscheidet Namen nicht nur nach den verwendeten Zeichen, sondern auch nach der
Schriftart. Die hier verwendete Schriftarten sind:

Schriftart Formatvorlage
Variable Avrial Standard Variable
Vektor Times New Roman fett Benutzer 1
Zahlenfeld Arial fett, kursiv Benutzer 2
Variable "s" Roman kursiv Benutzer 3

Eine Matrix ist ein rechteckiges Zahlenfeld.
Ein Vektor ist eine Matrix mit nur einer Spalte.

Indizes fir zeitliche Phasen oder Ort am Schlagfligel

G im Gleitflug
N in einem Zeitabschnitt (Takt oder Gleitflug)
K im Kraftflug
0 an der Flugelwurzel
2 Gleitflug
2.1 Modellabmessungen
mittlere Fllgeltiefe Im = % I = 0.280-m
. N 2 2
Fligelflache A=In"A A=0.784-m
- i} M kg
spezifische Flachenbelastung pa = — pa =5.1—
A m2
Modellgewichtskraft Fem = mm-9 Fem = 39.2:N
Fligelgewichtskraft FGF = mMgprmp-0 Fer =7.8N
. b
Halbspannweite S = E S=1.40-m

Um Kollisionen mit der Einheit s = sec zu vermeiden wird beim Schreiben der Halbspannweite s die
Formatvorlage "Benutzer 3" verwendet.
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2.2 Gleitflug-Konstanten

o . 2-Fgm m
Fluggeschwindigkeit im Gleitflug Vg = | ——— vg = 11.2.—
p-CamG'A S

: N . Fou m2
Gesamtzirkulation im Gleitflug Ig = I'g = 1.020.™
p-VG-b S
p-v 2 N
Staudruck im Gleitflug qc = G qg = 77—
2 m2
Restwiderstand des Modells Fwre = Cwrdc A Fwrg = 1.207°N
. . . VG'Im
mittlere Rezahl im Gleitflug Remg = Remg = 214444
Auf "s" bezogener, Cre
relativer Druckpunktabstand yre = 6.1 yrg = 0.424
von der Flugelwurzel
| m
I . 0 = _
Fligelwurzeltiefe (1 _ ykr)'(lsr + 1) lp = 0.289-m
Ykr + >

Um die bei den Fligel-Eingangsparametern y, und |, beschriebene Bedingungen zu erzielen, gilt nun
/\I’&R’ = Wenn(ykr < 1, Isr, 1) Isr = 070

2.3 Flugelortdaten
Iterationswerte
Fir die Zahlung der Flugelorte langs der Halbspannweite wird die Variable "j" verwendet.
j=0,1.n

Alle mit diesem Index versehenen Werte sind GroRen an einem Ort des Fligels langs der
Halbspannweite.

Abstand von der Flugelwurzel

S

]
yj:H'

2.3.1 Integrationsverfahren

Zur Integration einer Gro3e langs des Fliigels wird hier das numerische Rechenverfahren von Simpson
angewendet. Die allgemeine Gleichung fur die Integration, beispielsweise fiir eine Kraft an einer
Flugelhalfte mit der Halbspannweite s, lautet dann

S
F = E~(fo+ 4-f1 + 2-1‘2 + 4-f3+ 2-f4+ et 4~fn_2+ 2~fn_1+fn)

Bei diesem Rechenverfahren dirfen nur geradzahlige Werte von n zur Anwendung kommen.
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Die einzelnen FunktionsgréRen f,, f, ... sind differentielle GréR3en, ohne Angabe der Fllgelbreite flr die

sie gelten. Die Einheit dieser Grof3en ist also immer auch 1/m. Erst nach der Integration entféllt bei
Mathcad diese Einheit. Dies ist bei der Betrachtung der Zwischenergebnisse an einem Fllgelort zu
beachten.

Die ganzzahligen Faktoren, mit denen beim Verfahren von Simpson die Gré3en am jeweiligen Fliigelort
multipliziert werden, sollen hier zentral beschrieben werden. Sie sind dann bei allen
IntegrationsmafRnahmen nach folgendem Schema anzuwenden.

[ ]
S
F=—N"c-Fj

n~3z i J

Bei Berechnungen langs der ganzen Spannweite ist anstelle der Halbspannweite s die Spannweite b
einzusetzen.

Bei der Festlegung des Faktors cy wird der Umstand genutzt, dass Fliigelorte mit geradzahligen Indizes
den Faktor 4 und ungeradzahlige den Faktor 2 haben, ausgenommen erstes und letztes Glied).

Faktor fiir ortliche Integration
otherwise
1 if j=n
otherwise
2 it floor L) = 4
2 2

)

4 otherwise

oder in Form einer Funktion geschrieben

foy(il,n1) = |1 if j1=0

otherwise
1if j1=n1

otherwise
il i1
2 if roor(]—\ - JE

2)

4 otherwise

deren Aufruf erfolgt mit
Cyj = fey(j, n)
Flugeltiefe

Bei dem friiher von mir beim EV6 verwendeten Gleichungsystem von Albert Betz wird fur jede
Zirkulationsverteilungsform mit dem Verteilungsparameter a, auch die dazu gehorige

Flugeltiefenverteilung mit dem Verteilungsparamter a; mit angegeben.
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0 aj 2 l\ a 2
m|1l+—+a;—— _ 211 l\ i
( 4 3 A) 1+ +a13 1 4(n) A
/1,
1
4] 0.5 1 '}."I,:'rg

Abb. 2.3-1 Flugeltiefenverteilung nach A. Betz fir etwa rechteckigen
Fligelumri3 (Verteilungsparameter a, = 0.5)

Dagegen fehlen bei der Zirkulationsbeschreibung von R. T. Jones Angaben Uber die dazugehdrige
Flugeltiefenverteilung. Es ware allerdings selbst bei vorhandenen Angaben schwierig (wie bei A. Betz),
einen schlissigen Kompromiss zwischen den unterschiedlichen theoretischen Fligeltiefenverteilungen
vom Auf- und vom Abschlag zu finden. Beide Takte arbeiten ja mit unterschiedlichen
Zirkulationsverteilungen und demzufolge mit entsprechend unterschiedlichen, theoretischen

Flugeltiefenverteilungen.

Das Verfahren von A. Betz wurde friiher insbesondere fir manntragende Flugzeuge mit starren
Tragfligeln verwendet. Die Fehlerabweichungen durch die dann aber praktisch angewendeten,
eckigen Flugelumrisse hat man dabei inkauf genommen. Das soll hier auch fir Flugmodelle und dem
Verfahren von R. T. Jones so gehandhabt werden. Hier wird der eckige Fligelumriss sogar schon bei
der theoretischen Berechnung eingesetzt.

i = lo if yj<yks

(Yj — Ykr* S){ o - o lsr IO} otherwise
Vi Yk S (1-yr) s

In Funktionsschreibweise

. jx
fi(ix,nx) = |y = —
nx
lix = lo if ¥ <y
1 —lsr)-y — Yk
lix = lo/|1- ( sr)( r) otherwise
1 - Yir
Ijx
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Ihr Aufruf erfolgt mit

lj = fi(i,n)
j= 0
0.000 0| 0289 0.47
1.000 1| 0.289
2.000 2| 0.289 N m
3.000 3| 0289 % L oot
4.000 4| 0289 s
5.000 BT om|™ ¢
6.000 6| 0289
7.000 71 0289 0 2 4 6 8 10
8.000 8| 0.289 ]
9.000 g 0245 Fliigeltiefe langs der Halbspannweite
10.000 10| 0.202

Tragheitsmoment des Schlagfligels

Das Tragheitsmoment des Schlagfliigels wird an Hand des Flugelflachenmomentes ermittelt. Es wird
also so getan, als ob das spezifische Gewicht pro Flacheneinheit in allen Fligelbereichen gleich grof3
ist.

In der Praxis wird man naturlich versuchen den Fliigel an der Fligelspitze deutlich leichter zu machen
als an der Flugelwurzel. Auf diese Weise wird das praktisch erzielte TrAgheitsmoment kleiner sein als
hier angegeben. Die hier gewahlte Berechnungsmethode fiihrt also nur zu einem ersten
N&herungswert.

Mit Hilfe der Fligeltiefenverteilung kann man fir das Tragheitsmoment J_ schreiben

I.
JFj = (Yj)z'_A'mFr'mM

Durch Integration tber die Spannweite erhdlt man

Jr = —{cy-J
F Z n3 \F Jg = 0.50-kg-m2

Dieser Wert gilt fur beide Fligelhalften zusammen.

2.4 Flugelkréafte

Zirkulationsverteilung

In der klassischen Tragfligeltheorie gibt es zwei Mdglichkeiten sich der Aerodynamik eines
Tragfligels zu nahern.

Allgemein Ublich ist heute, die Auftriebsverteilung und den Widerstand bei gegebener Fliigelform zu
bestimmen, also aus Profildaten, Umriss und Fligelverwindung. Die andere Mdglichkeit ist die
Bestimmung der Fligelform bei gegebener Auftriebsverteilung. Letzteres Verfahren wird hier
angewendet.
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Die Beschreibung der Auftriebs- bzw Zirkulationsverteilung erfolgt nach einem Verfahrenvon R. T.
Jones. AulRerdem werden Profil und Fligelumriss vorgegeben. Damit |&sst sich dann die dazu
passende Flugelverwindung bestimmen.

Nach R. T. Jones gilt fir die Beschreibung der Zirkulation langs der Halbspannweite

FG —FG|:——6yI‘G) / 18y G——) (J) arcosh(lﬂ

Fir den Ausdruck in der eckigen Klammer ist zur leichteren Handhabung das Schreiben einer
Funktion zweckmafig. Um gleichzeitig eine Division durch Null zu vermeiden, wird an der Stelle j =0
nur der relevante Teil der Gleichung verwendet.

. 12
fre(yrx.ix,nx) = |frg = - 6-yrx if jx =
N2
fre = (E - 6-ypx\~ 1- (ﬁ\ otherwise
- y nx)
2
+(18.y1~X 24)( x) rcosh(nx)

Fir den Zirkulationsverlauf langs der Halbspannweite gilt dann
FGJ- = I'c-fre(yrg.j.n)

Damit lassen sich nun alle anderen erforderlichen Gro3en am Schlagfiiigel berechnen.

Rezahl Reg. = vG-—]
J v
2.
Auftriebsbeiwert Gi
CaG. =
J Ij'VG

Die Einhaltung der Grenzwerte des c_-Arbeitsbereiches lasst sich recht gut an Hand einer Grafik
kontrollieren.

0.80
0.80
0.79
0.77
0.74
0.70
0.64
0.57
0.48
0.41
0.00

CaG =

Auftriebsbeiwert

|| NS W|IN]|FL]|O

=
o

Auftriebbeiwertverteilung
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Der nicht ganz harmonisch aussehende Verlauf im Bereich der Fllgelspitze ergibt sich infolge der
Zuspitzung des Flugels bzw. dem eckigem Fliigelumriss.

Auftriebskraft Facg. = p-va TG
J J
Fac = 5 [P Fad) FaG = 39.1:N
AG—Z a3 A AG = 39.
. . 181 2 0 2) j
Abwindverteilun Vig. =I'g—|—-— +| = -= =
9 iG; G b[ﬁ 3YFG (ZYFG 3) n}
vig. )
Abwindwinkel Qjg. = atan| —
J VG}
induzierter Widerstand Fwic. = FAg_-tan(OqG_)
J J J
Ewie — b ) Fwic = 0.81:N
WIG_Z a3 o Fwie) wic = 0.

Zur Kontrolle kann man beim Gleitflug, bei dem der induzierte Widerstand genau entgegen der
Flugrichtung arbeitet, den gesamten induzierten Widerstand noch auf eine andere Weise berechnen.

nach R. T. Jones gilt

2 2(9 2 2
Fwi c = I'c 'P';(E'W ‘yre —12-myrg + 9) Fwi_c = 0.81:N
bzw. wenn die Auftriebsverteilung elliptisch geformt ist.

2
CamG ‘dG'A
A

Fwicell = Fwigell = 0.81-N

Schlagmoment

Das Drehmoment des Fligels um seine Schlagachse wird hier generell als Schlagmoment Mgy,
bezeichnet. Das soll hier auch bei der gestreckten Flugelstellung im Gleitflug gelten.

Das Schlagmoment wird, wie im Kraftflug, flr beide Fligelhalften zusammen angegeben. Es folgt aus
dem Abstand des betrachteten Flugelortes y und der dort wirkenden Auftriebskraft F .

MSchIGj = yj-FAc;j
Uber die Spannweite integriert ergibt das
M = b cy'M )
SchiG = ) |30 SehiG Msenic = 23.1-N-m

Fir den Gleitflug, bei dem die Auftriebskraft senkrecht zur Flugrichtung steht, kann man zur Kontrolle
das Schlagmoment auch einfacher ermitteln. Es ist das Produkt aus der Auftriebskraft F55 und dem

Druckpunktabstand von der Fligelwurzel.

Mschi_ 6 = FaG'Yre S Mschl_G = 23.2:N-m

Mit steigender Anzahl der Betrachtungsorte "n" gleichen sich beide Werte einander an.
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Biegemoment des Fligelholms

Das Biegemoment des Flugelholms M, , an der Fliigelwurzel einer Fligelhalfte ist nur halb so grof3 wie
das Schlagmoment beider Fliigelhalften.

MBHG =11.5-N-m

2.5 Ortliche Profilwerte

Mit Hilfe von ¢, und Re kann man nun die dazugehérigen Profildaten bestimmen (néhere Einzelheiten
dazu siehe Profil-Arbeitsblatt, z. B. clark_y.xmcdz).

Anstellwinkel der Profilsehne ag. = fa(caG,,ReG,)
J J J

Profilwiderstandsbeiwert CwpG, = fcwp(caG, , Reg,)

] J J
Profilwiderstand FwpG. = CwpG, dG]

J J
F = b cy F ) F = 0.616:-N
WpG—Z a3 O Fwes) wpG = 0.

Momentenbeiwert Cm25G; = fcm25(Can’ReGj)
Einstellwinkel QEG. = 0G. +Oig. — O

J J ]

Fligelverwindung

Fir den Bau des Schlagfliigels ist es vorteilhaft, auch die Fliigelverwindung des Gleitfluges zu
kennen. Dazu wird die Differenz des Einstellwinkels langs der Spannweite OEGy) gegeniber dem

Einstellwinkel an der Flugelwurzel a.cq 5, gebildet.

AOLEG]- = OEG; ~ OEG,

0.0877 0

0.0
-0.0
-0.2
-0.4
-0.8
13
-1.9
27
-3.7
-4.4
-8.0

AOLEGJ-

—-0.0877

Aogg = -Grac

-0.175

i
Fligelverwindung [rad]

Ol N|o|o| Bl W[IDN|FL]O

[EEN
o
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2.5.1 Drehmoment

Das Drehmoment des Fligels wird aus der Normalkraft F und deren Abstand e vom Drehpunkt
berechnet.

Abb. 2.5.1-1  Druckpunktriicklage e und Normalkraft Fy

Beiwert der Normalkraft tnG; = Can'COS(an) * CWpGj'Sm(an)

Normalkraft I:NGJ- = tnG; A6 I

Sie stehtimmer senkrecht zur Profilsehne

Druckpunktricklage

Um eine Division durch Null zu vermeiden, schreibt man fur den Druckpunktabstand e

eGj = ec;j = |j if CnGj =0
CmZSGj
€g. = |j-
J CnGj

Bei grol3en Anstellwinkeldnderungen wachst die Druckpunktriicklage e ins Plus- oder
Minus-Unendliche. Aus programmtechnischen Griinden wird sie hier auf 3/4 der Fligeltiefe begrenzt
( = Flugeltiefe hinter dem 1/4 -Punkt). Es kommen aber auch andere Werte von e, in Betracht.

eGj = Wenn(eGj < —emaxj :—emaxj :Wenn(eGj > emaxj ,emaxj ,eGj))
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Druckpunktriicklage hinter dem Hauptholm

-50
-50
-51
-52
-53
-55
-59
-65
-75
-73
130

Hog, = e, —H1

0.27

-mr

Hog. Hog =

0 2 4 6 s / 10

-0.1-

|| N[Ol W|[N]|FL]|O

j
Druckpunktlage gegeniiber dem Hauptholm

=
o

Drehmoment

'V|DGj = _HOGJ-‘FNGJ-

Das Drehmoment M, des Schlagfliigels um den Hauptholm ist insbesondere bei der konstruktiven

Gestaltung der Fligelverwindung hilfreich. Da diese hier nicht festgelegtist, werden die Auswirkungen
des Drehmoments nicht weiter untersucht.

2.6 Gleitflug-Ergebnis

Folgende Werte wurden bisher ermittelt.

Auftrieb Fac =39.1-N

induzierter Widerstand Fwig = 0.81-N

Profilwiderstand Fwpg = 0.62:N

Restwiderstand Fwre = 1.21-N

Gesamtwiderstand Fwgesc = Fwic + Fwpc + Fwrc FwgesG = 2.6:N

Daraus lassen sich folgende Beiwerte ableiten.

mittlerer Auftriebsbeiwert Cams = 0.65
induzierter Widerstand Cwic = Fwic
WG T e A CwiG = 0.013
F
Profilwiderstand CwpG = WpG CupG = 0.010
aG-A
Fwrc
Restwiderstand CwrG = G A cwrg = 0.020

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




-
_ Dwgese — 0.044
Gesamtwiderstand CwgesG = da A CwgesG = ©-
L m
Fluggeschwindigkeit vg =11.2.—
s
. CamG
Gleitzahl des Modells £ = e=1491
CwgesG
Fac
oder € =—— €e=14.84
I:WgesG

Mit steigender Anzahl der Betrachtungsorte "n" gleichen sich beide Werte von ¢ einander an.

. o VG m
Sinkgeschwindigkeit Vsg = — Vsg = 0.76-—
€ S
- 1)
Gleitwinkel NG = —atan _) g = —3.9-Grad
€
Schwebeverlustleistung PvG = VG FwgesG Pvyg = 29.5-W

3. Kraftflug

3.1 Kraftflug allgemein

3.1.1 Quasistationare Stromungsbedingungen

Bei dem hier angewandten Rechenverfahren werden am Schlagfliigel quasistationdre Bedingungen
vorausgesetzt. Dabei wird angenommen, dass sich die Strdomung innerhalb eines Zeitschrittes (einer
Phase) der Berechnung nicht &ndert. Auch instationares Stromungsverhalten bleibt unberiicksichtigt.

e Injeder Phase des Fliigelschlags werden insbesondere die jeweilige Anstromung und die
Zirkulationsverteilung langs der Spannweite vorgegeben und dann die Fligelwerte wie bei einem
stationaren Zustand (z. B. Gleitflug) berechnet.

¢ Auf diese Weise - also durch Aneinanderreihung unterschiedlicher, stationarer Zustande - ergibt
sich der zeitliche Kraftverlauf unter "quasistationdren Bedingungen".

¢ Am Ende werden die einzelnen Phasenwerte einer berechneten Gro3e zum Ergebnis der ganzen
Schlagperiode zusammengefasst.

Dieses Verfahren fiihrt aber nur beim schnellen Vorwartsflug mit relativ kleinen Schlagfrequenzen zu
brauchbaren Ergebnissen (gro3e Végel, Fliegen mit dem Auftrieb). Bei hoher Schlagfrequenz gelten
andere aerodynamische Gesetze.

Nach Walter Birnbaum kann man noch wie unter stationaren Bedingungen rechnen, wenn die
Wellenlange des Fliigelschlages mehr als etwa 30 Fligeltiefen betragt. Erich v. Holst sieht stationare
Bedingungen noch erflllt, wenn das Ergebnis aus Halbspannweite x Schlagfrequenz /
Fluggeschwindigkeit kleiner 0,1 bis 0,2 ist. Dieser Wert wird als "Reduzierte Frequenz" bezeichnet. Bei
Uberschreitung der Grenze kommt es insbesondere zu einer Phasenverschiebung zwischen
Schlagbewegung und Kraftentfaltung.
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Die reduzierte Frequenz wird insbesondere im Fachgebiet der Aeroelastik bei der Betrachtung der
Aerodynamik schwingender Bauteile angewendet. Sie gilt dort, wenn der Auftrieb in den
Umkehrpunkten der Schwingung verschwindet und anschliel3end jeweils in entgegengesetzter
Richtung mit gleicher Verteilungsform komplett neu aufgebaut wird. Wenn man in so einem Falle in
einem Zeitpunkt der Schwingung die Luftkrafte so berechnen will wie unter stationdren Bedingungen,
so darf die reduzierte Frequenz nicht gro3er als 0,2 werden.

Bei einem Schlagfliigel im Reiseflug wird der Auftrieb in den Umkehrpunkten aber nicht Null. Er wird
daher wahrend eines Takte auch nicht komplett neu aufgebaut. Der Auftrieb wird wahrend einer
Schlagperiode in seiner Grél3e nur verandert. Andererseits wird er aber langs der Spannweite
verlagert, was bei der Defenition der reduzierten Frequenz véllig unbertcksichtig bleibt.

Die Veranderungen des Auftriebs sind am Schlagfliigel insgesamt sicher kleiner als bei der Defenition
der reduzierten Frequenz angegeben. Man darf daher den Geltungsbereich stationarer Bedingungen
beim Schlagflug sicherlich etwas erweitern. Gesicherte Aussagen gibt es darliber aber nicht.

Zur Kontrolle der gewahlten Eingangsparameter wird im spateren Rechnungsgang die "reduzierte

Frequenz" p berechnet und die Grenze flr quasistationare Bedingungen weiterhin bei 0,2 gesehen.
|
I
v 2t
Reduzierte Frequenz no=— bzw. nach anderer Quelle =
VK VK

3.1.2 Rechenstitzstellen

Die Anzahl der Rechenstlitzstellen wahrend einer Schlagperiode sallte etwa zur gleichen
Rechengenauigkeit fiihren, wie die Anzahl der Rechenstiitzstellen langs des Fligels. Das wird
schatzungsweise erreicht, wenn die Anzahl der Rechenstiitzstellen wahrend eines Taktes derjenigen
langs der Halbspannweite gleicht.

Abb. 3.1.1.-1 Rechenstitzstellen l&angs der Halbspannweite und wéhrend eines Taktes
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Anzahl der Rechenstitzstellen wahrend einer Schlagperiode
zZ=2n

Iterationswerte
i=0.z

Alle Gré2en mit dem Index "i* sind Momentan- bzw. Phasenwerte wahrend einer Schlagperiode
3.1.3 Integrationsverfahren

Auch zur Integration der Krafte wahrend eines Zeitabschnitts wird das numerische
Integrationsverfahren von Simpson angewendet. Die allgemeine Gleichung fiir den zeitlichen Verlauf
eine Kraftfunktion wahrend einer Schlagperiode lautet in diesem Falle.

. T
Funktionj = E'(fo + 4-f1 + 2-f2 + 4-f3 + 2-f4 +..+4f _+ 2~fz_1 + fz)

z-2
Die ganzzahligen Faktoren, mit denen die GréRBen f,, f,,... zum jeweiligen Zeitpunkt multipliziert werder
sollen hier zentral berechnet werden. Sie werden dann bei allen Kraftberechnungen nach dem gleicher
Schema angewendet.

In diesem Produkt aus Kraft mal Zeit wird korrekter Weise die Wirkungsdauer einer Kraft
berlicksichtigt. Das Ergebnis ist jeweils ein Kraftimpuls. Vor einer Gleichgewichtssuche wéaren in
diesem Falle auch die Kraftimpulse der Gewichtskraft, des Restwiderstandes usw. zu bilden.

Kraftimpulswerte mit ihrer Einheit [mkg/s] sind aber wenig anschaulich. Da die tbrigen
Randbedingungen relativ Gbersichtlich sind, wird hier daher auf die Impulsbildung einfach verzichtet
und statt dessen nur mit Kraften bzw. Kraftgleichgewichten gerechnet. Es gilt also

N |
1

F = 33 (z Ct; Funktioni)

Bei der Festlegung des Faktors c, wird der Umstand genutzt, dass bei dem Verfahren nach Simpson

Fligelorte mit geradzahligen Indizes den Faktor 4 und ungeradzahlige den Faktor 2 haben,
ausgenommen erstes und letztes Glied.

Faktor fir zeitliche Integration

Cti= 1 if i=0

otherwise
1 if i=z
otherwise

2 if roor(%) :%

4 otherwise

oder in Form einer Funktion
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fer(ix,zx) = |1 if ix=0
otherwise
1 if ix=zx

otherwise
2 if roor(z\ :%

2)

4 otherwise

Der Aufruf der Funktion erfolgt mit

Ct = fet(i, 2)

3.1.4 Zirkulationsfaktor

Der Zirkulationsfaktor ki- beschreibt, wie sich die GroRe der Gesamtzirkulation infolge der Variation
des Druckpunktabstandes y- und der Fluggeschwindigkeit v &ndert, wenn man den Einstellwinkel an
der Fliigelwurzel immer konstant halt.

Die Ableitung des Zirkulationsfaktors ist im Handbuch, Anhang D beschrieben. Hier wird zu seiner
Beschreibung folgende Funktion verwendet.

(2 o) 2L 2y

|22 _6 - 3
firn (Yrn s Kun) = oca Lm0 SyFG).k
KIN\YIN > KyN) = 2 (12_6 \+E[i_3( ﬂ vN

3.2 Kraftflug-Konstanten

(Das sind Daten des Kraftfluges, die wahrend der ganzen Schlagperiode konstant bleiben.)

Dauer einer Schlagperiode xI.= % T =0.667-s
Modellfluggeschwindigkeit VK = Vg-ky VK = 12.6-m
S
Staudruck gK = £-vK2 gk = 96.6~l
2 m2
Restwiderstand Fwrk = Cwrak-A Fwrk = 1.514-N

3.3 Phasenwerte zum Betrachtungszeitpunkt

(Das sind Daten, welche die zeitlichen Verdnderungen am Schlagfliigel beschreiben, aber in dem
betrachteten Zeitabschnitt der jeweiligen Phase konstant gehalten werden.)

Fir Schlagfligelmodelle wird haufig ein Kurbelantrieb verwendet. Die zeitlich sinusférmige,
schwingende Bewegung eines Kurbelzapfens wird hier der Schlagbewegung des Fligels zu Grunde
gelegt. Sie lasst sich wie folgt beschreiben.

18

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




1 19

Zeitlicher Verlauf
i
ti=T—
z

Phasenwinkel @ (grof3 Phi)

Die Untersuchung der Schlagfliigelbewegung startet hier in der unteren Fligelendlage mit Beginn des
Aufschlags. Damit ist die Aufschlagbewegung um 90 Grad bzw. /2 gegeniber einer bei Null
beginnenden Sinuswelle verschoben. Der Phasenwinkel ® der Schwingung ist entsprechend
anzupassen.

Anstelle der allgemeinen Gleichung flir den Phasenwinkel einer Sinusschwingung

®j = 2. ftj+ <I>0.

gilt hier
1
T 2

Schlagwinkel ¢ (klein Phi)
An einem Schlagfliigel kann man mehrere Drehbewegungen feststellen

1. Die Drehbewegung um seine Schlagachse an der Fligelwurzel.

2. Eine Drehung der Fligelwurzel in Richtung einer Anstellwinkelanderungen

3. Eine ansteigende Verdrehung um eine Achse léangs der Halbspannweite,
zur Verwindung des Fliigels.

Zur leichteren und eindeutigen Unterscheidung wird hier die erstgenannte Drehbewegung als
"Schlagbewegung" bezeichnet.

In gleicher Weise werden auch andere Grof3en dieser Bewegungsrichtung umbenannt (z. B. in
Schlagwinkel, Schlaggeschwindigkeit, Schlagmoment, Schlagleistung usw.).

i = ¢ Sm(q)l) b =
1T 0 -Grad
0| -30.0
1| -285
2| -243
¢i , 3| -176
1o 10 20 4| -93
5 0.0
6 9.3
-1 7| 176
Aufschlag Abschlag 8| 243
i 9| 285
Zeitlicher Verlauf des Schlagwinkels [rad] 1? zg'g
12| 243
Winkelgeschwindigkeit 13| 176
14 93
Die Winkelgeschwindigkeit eines rotierenden Teiles mit umlaufender Bewegung 15 0.0
ist allgemein 6l 93
w=27n wobei n die Drehzahl pro Zeiteinheit ist 17| -17.6
18 -24.3
Far die mittlere Winkelgeschwindigkeit des Schlagfliigels, mit seiner begrenzten |19 -28.5
Winkelbewegung wéhrend einer ganzen Schlagperiode, gilt entsprechend 20| -30.0

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




[ |
2.
Wy = 2-$ der Drehwinkel ¢ (Phi) ist in [rad] einzusetzen

Hat der Schlagfiiigel einen zeitlich sinusformigen Bewegungsablauf, so lasst sich analog zur

allgemeinen Sinushalbwelle der Mittelwert der Winkelgeschwindigkeit auch aus ihrem Scheitelwert
berechnen.

[ |
Wm = %.wmax mit dem Scheitel o ... der Winkelgeschwindigkeit

max

Daraus ergibt sich der Scheitelwert der Winkelgeschwindigkeit zu

oE

wmax = 27T_

und daraus wiederum der zeitliche Verlauf der Winkelgeschwindigkeit

wj = wmax-cos(cbi)

Aufschlag Abschlag
i
Verlauf der Winkelgeschwindigkeit

Umfangsgeschwindigkeit eines Fligelortes

Dies ist die Geschwindigkeit eines Fliigelpunktes auf seiner Bahn um die Schlagachse.
Vuj,i = Yj-wi

effektive Anstromgeschwindigkeit

Steht die Schlagebene senkrecht zur x-Achse des Modells bzw. zur Flugrichtung, so kann man dafir
schreiben (siehe Abb. 3.3.9 -1 im Abschnitt "Krafte am Schlagfligel)

\Y; = [(v 2+v 2
&i - (“j,i) K
Y 2
Staudruck = —-(v
Gek; ;= 57 (Ve; )
I
Rezahl Rek.  =Ve -—
)1 .t v
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Neigung der Bahnlinie eines Fliigelortes

Definiert man den Neigungswinkel der Bahnlinie beim Aufschlag als negativ und beim Abschlag als
positiv, so gilt

Vu, A
4, . = —atan . 0 .=
J > VK nal
0 -Grac

1T 0 0.0

1 9.6

2| -17.9

/\ 3] 240

On i , 4| -27.6

’ 10 20 5| -28.8
6| -27.6
7| -24.0
4 8| -17.9
Aufschla Abschla O 99
uischiag : 9 10 00
. _ o 11 9.6
Neigung der Fligelspitzenbahnlinie [rad] 121 179
13| 24.0
. . : 14| 276
3.3.1 Zirkulationskennzahlen allgemein 5 288
, . . R : 16| 276
Der Schub des Schlagfliigels wird um so grof3er, je groRer der Unterschied 71 240
zwischen den Zirkulationsverteilungen von Auf- und Abschlag ist. Da mit Bl 179

profilierten Fliigeln beim Fliegen mit dem Auftrieb generell nur wenig Schub '
At . . 19| 96
erzeugt werden kann, wird hier bei nachstehender, automatischer >0 00

Zirkulationskennzahlbestimmung versucht, diesen Unterschied immer so grof3
wie irgend mdglich zu machen.

Begrenzt wird diese Zielsetzung insbesondere durch die Grenzwerte des Profilauftriebsbeiwertes
Ca_min UNd C; ay - INdirekt wird sie dadurch auch vom Verlauf der Fligeltiefe |, 1angs der Spannweite
und von der Schlaggeschwindigkeit der beiden Takte begrenzt (Je gréf3er die Schlaggeschwindigkeit
ist, umso gréRer wird zur Fligelspitze hin die Anstromgeschwindigkeit. Dadurch kann dort die

Zirkulation gréRRer werden.).

Will man dagegen im Horizontalflug fliegen, ist kein so gro3er Schub erforderlich. Die Unterschiede
der Zirkulationsverteilungen von Auf- und Abschlag kdnnen dann kleiner sein. Die
Zirkulationsverteilungen werden also gegeniber dem Steigfilug naher an die des Gleitfluges heran
geruckt. Der Auftrieb wird dadurch gleichmaR3iger und der induzierte Widerstand beim Abschlag
kleiner. Um das im Rechengang zu erreichen, wird hier die Mdglichkeit eingefuhrt, die
Zirkultaionskennzahl durch Eingangsparamter (C; i, Und Cp, ..,) ZU begrenzen.

Die flr einen Horizontalflug optimalen Zirkulationskennzahlen kénnen hier nicht automatisch bestimmt
werden. Sie sind manuell zu ermitteln. Die vorher berechneten Zirkulationskennzahlen des Steigfluges
dienen dabei als Orientierungshilfe und als Grenzwerte.
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3.3.2 Zirkulationskennzahl in Aufschlagmitte

Nachstehendes Verfahren zur Bestimmung der Zirkulationskennzahl beim Aufschlag basiert auf der
Nullstellensuche der von Mathcad bereit gestellten Wurzelfunktion. Dabei wird zunéchst eine mittlere
Zirkulationskennzahl c-1 5 vorgegeben. Daraus lasst sich die dazugehdrige Auftriebsbeiwertverteilung

und deren minimale Differenz zum c_-Grenzwert ermitteln. Von der Wurzelfunktion wird dann die

Nullstelle dieser Differenz gesucht und die dazugehdrige Zirkulationskennzahl zuriick gegeben. Auf
diese Weise erhélt man eine Zirkulationskennzahl, deren Auftriebsbeiwertverteilung an den jeweiligen
c,-Grenzwert heranreicht.

Um bei diesem Verfahren die Variation der Kraftfluggeschwindigkeit vy und des Fluggeschwindigkeits-
faktors k, im spateren Rechnungsgang mit berticksichtigen zu kénnen, werden den Funktionen diese
Paramter mit ibergeben (beide Paramter kbnnen auch zusammengefasst werden).

Criax
6-1

fer1 (Kuxs Vkx» Criax) = | YN =

ken = frn(Yon s Kux)
for je0O..n

j

Vumax = n S Wmax

2 2
Vemax = 4/ Yumax * VKx

I'n = T fre(yrn.i.n)-ken

2.TN
CaN, = ————
J lj-Vemax

Diff = ca_min — min(caN)

Bei der Nullstellensuche wird hier der Start- bzw. Anfangswert der Aufschlag-Zirkulationskennzahl mit
Null vorgegeben.

Cria =0
cr1 = wurzel(fepa (K. vk, Cria) . Cria) cr1 = -0.651

Im Gleitflug betragt der Druckpunktabstand von der Flligelwurzel etwa 0.42 x Halbspannweite. Beim
Aufschlag wird dieser Druckpunktabstand kleiner. Bei einer Zirkulationskennzahl von ¢ = 0 liegt der

Druckpunkt direkt an der Fligelwurzel.

Wandert der Druckpunktabstand tUber die Fligelwurzel hinaus auf die andere Seite des Schlaglagers
(ins Negative), so wechselt das Schlagmoment des Fliigels die Richtung. Der Fligel wird dann nicht
mehr vom Fligelauftrieb bewegt, sondern vom Antrieb. Dieser Last- bzw. Vorzeichenwechsel des
Schlagmoments findet wahrend der Aufschlagbewegung statt und soll hier erst einmal vermieden
werden. AuBerdem fiihrt eine kleiner werdende Zirkulationskennzahl zu immer weniger Auftrieb.
Diesen Schwund auszugleichen wird immer schwieriger.

Die Aufschlag-Zirkulationskennzahl ¢, bzw. der Druckpunktabstand y, soll hier also zu keinem
Zeitpunkt Kleiner als ¢, ., = 0 werden (siehe Eingangsparameter). Je nach verwendetem Profil ist
aber selbst dieser Grenzwert nicht immer erreichbar.
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Gt = Wenn(cri < €r1_minsCra_min»Cri) cr1 = 0.000
Dies ist nun die minimal zulassige Zirkulationskennzahl in Aufschlagmitte.
3.3.3 Zirkulationskennzahl in Abschlagmitte

Im Prinzip erfolgt diese Berechnung nach der gleichen Methode wie beim Aufschlag. Lediglich die
Differenzbildung andert sich. Aul3erdem gibt es zunachst keine Begrenzung von ¢, .

Craax
fer2 (Kuxs Vikx» Croax) = | YN =
6-1
ken = frn(Yon s Kux)
for je0O..n

j

Vumax = o S Wmax

2 2
Vemax = 4/ Yumax * VKx

I'n = T fre(yrn.i.n)-ken

2.TN
CaN, = ————
J lj-Vemax

Diff = max(caN) — Ca_max

Der Start- bzw. Anfangswert der Abschlag-Zirkulationskennzahl wird hier mit 9 vorgegeben.

Cr2a = 9
Cro = Wurzel(fcpg(k\,,vK,cpga),cpga) cr2 = 8.974

Dies ist nun die maximal zulassige Zirkulationskennzahl in Abschlagmitte, wenn Stromungsabriss
vermieden werden soll.

Um aber nicht immer mit der maximalen Zirkulationskennzahl arbeiten zu missen (z. B. beim
Horizontalflug), wird wie beim Aufschlag ein Eingangsparameter c, ..., zur Begrenzung eingefihrt.

Bei einer Wertzuweisung von 10 oder grof3er, ist praktisch keine Begrenzung mehr gegeben.

Gh2.= Wenn(cr2 > Cr2_max Cr2_max. Cr2) crz = 8.974

3.3.4 Zirkulationskennzahlen fir den Horizontalflug

Folgende Zirkulationskennzahlen wurden zuletzt fiir den Kraftflug ermittelt.
Aufschlag crq = 0.000

Abschlag cr2 = 8.974

Fir den Horizontalflug werden die Zirkulationsverteilungen des Kraftfluges an die des Gleitfluges
angenahert. Man kann dies hier einfach erreichen, indem man die Eingangsparameter der
Zirkulationskennzahlbegrenzung beispielsweise wie folgt ab&ndert.

Aufschlag Cri min = 5
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3.3.5 Zirkulation im Phasenverlauf

Von der Zirkulation ist zu erwarten, dass sie sich zusammen mit dem Phasenwinkel ® der
Winkelgeschwindigkeit &ndert. AuRerdem wird angenommen, dass die Form der Zirkulationsverteilung
in den Flugelendlagen - wo der Fllgel fir einen kurzen Moment stillsteht - derjenigen des Gleitfluges
entspricht.

Bei der Beschreibung der Zirkulation nach R. T. Jones werden Anderungen der Zirkulation durch die
Zirkulationskennzahl beschrieben. Fir die soll also hier gelten.

CFKi = |Crg - (CI‘G - Cpl)-COS(@i) if i<n

cre + (crg - cr)-cos(®j) otherwise
Fir den zeitlichen Verlauf des relativen Druckpunktabstandes yr gilt dann

CI‘Ki
YrK; = .
0.51

0.4 yre

0.37
yl"Ki

Aufschlag 10 Abschlag 20

Relativer Druckpunktabstand

Zirkulationsfaktor kFKi = ka‘N(yI‘Ki,kv)

2._

1.5t /\
k

0 10 20
Aufschlag i Abschlag

Zeitlicher Verlauf des Zirkulationsfaktors
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Die Zirkulationsverteilungen langs der Spannweite und in Schlagmitte sehen dann wie folgt aus.

Ix. =TIN= FG'fFF(YI‘Kiajan)'koN(yl"Kiakv)

Gleitflug

Abschlag

j
Zirkulation in Schlagmitte

Die Grol3e der Gesamtzirkulation zum Betrachtungszeitpunkt wird einfach mittels dem betreffenden
Zirkulationsfaktor beschrieben.

2

m
FmKi = FG-eri FmKO = 1.143'?

Die Zirkulation zum Betrachtungszeitpunkt i kann man auch mit Hilfe der Zirkulationsbeschreibung des
Kraftfluges ermitteln. Da sie auf der Gesamtzirkulation des Gleitfluges langs der ganzen Spannweite
basiert, entfallt in diesem Falle bei der Summierung der Faktor b der Spannweite.

. 2
5= 2\ ok ) I, = 1137~

Wegen dem etwas groben Integrationsverfahren erhalt man jedoch geringfuigig kleinere Werte. Die
Unterschiede verlieren sich aber bei hoher Anzahl der Rechenstitzpunkte n.

3.3.6 Querkraftverteilung

Die Querkraft liegt quer zur auftriebsfreien Anstromrichtung und wird sonst tiblicherweise als "Auftrieb"”
bezeichnet. Beim Schlagflug wird aber der Auftrieb erst aus der Querkraft berechnet. Um
Verwechslungen zu vermeiden wurde in Anlehnung an entsprechende Literatur fir diese Luftkraft die
Bezeichnung "Querkraft" gewahlt.

2T, |

Auftriebsbeiwert Cak. . =
Il li-ve. .
N
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=
1.57
Gleitflug
Abschlag
j
Auftriebsbeiwerte in Schlagmitte

Querkraft I:Qj,i - p'Vej,i'FKj,i

v o—p.. 181 2 ™ 2) |
Abwind i T MK T T T VTR T 5 YTK T 3)n

vi i\
Abwindwinkel oK. . = atan| —
|

3.3.7 Ortliche Profilwerte

Mit Hilfe von c_ und Re kann man nun nach dem Gleitflug-Muster die dazugehdrigen Profildaten
bestimmen (ndhere Einzelheiten siehe Arbeitsblatt Profil.mcd).

2. Ix. :
Auftriebsbeiwert Cak. . = I
J’I IJVe .
J’I
Anstellwinkel oK. . = fa(CaK. ,Rek. )
J,1 ], ],

Profilwiderstandsbeiwert  cypk. . = fcwp(CaK- ., Reg. )
)1 51 51

Momentenbeiwert cmstj .= fcmZS(CaKj i’ReKj i)

Einstellwinkel OFK .

= 4+ ak. . -0 .—O
i T KAk i,

i j,i i
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-
Anstellwinkel bei gestrecktem Fligel [rad]
0.21
-0.2-
j
Gleitflug Abschlag
0 0 0
0| 5662 0| 3.799 0| 6.988
1| 5615 1| 3.301 1| 7243
2| 547 2| 2233 2| 7.693
3| 5227 < > 3| 1.066 < > 3| 8155
0.25-z - 0.75-z
ag =41 48741 .Grad aK = |4 0209 .Grad aK = |4 8541 Grac
5| 4.397 5| -1.679 5| 8.671
6| 3.776 6| -2.751 6| 8421
7| 2972 7| -3.576 7| 7.693
8| 1.921 8| -4.141 8| 6.319
9| 1.251 9| -4527 9| 5272
10| -2.366 10( -2.774 10( -2.774
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Gleitflug

0

438
438
47
44
41] .Grad
36
3.0
22
11
0.4
32

QEG =

Ol|IN|oO|O|~|[W|IN|=]|O

—_
o

Verwindungskennwert

Einstellwinkel bei gestrecktem Fliigel [rad]

(0.25.2)
OEK =

4.7

6.7

8.2

95

10.7

11.6

12.8

14.2

15.9

Olv|N|o|oa|~|lw|N]|=|O

17.6

—_
o

21.3

-Grad

(0.75-2)
OEK =

Abschlag

0

5.034

2.547

0.271

-1.964

-4.232

-6.698

-9.479

-12.663

-16.410

Olv|N|o|oa|lh~|lw|N]|=|O

-19.742

—_
o

-29.982

28

-Grad

Je groRer die theoretische Fliigelverwindung ist muss, um so grof3er sind die Schwierigkeiten bei der
Konstruktion des Schlagfliigels. Die erforderliche Verwindung ist daher ein wichtiges Kriterium bei
Beurteilung des Rechenergebnisses.

Um die Flagelverwindung leicht abschétzen zu kénnen, wurde der sogenannte Verwindungskennwert
kreiert. Dazu wird zunachst zum Zeitpunkt der maximalen Verwindung, in Schlagmitte der Anstellwinkel
von Auf- und Abschlag in Halbspannweitenmitte ermittelt. Dann bildet man die Differenz gegeniber
dem Gleitfluganstellwinkel an dieser Stelle. Die Angabe erfolgt in Grad pro Meter.

Der Kennwert entspricht etwa der Fligelverwindung im Armfliigelbereich. Er dient aber nur als

Anhaltspunkt. Der Verwindungsverlauf ist ja langs der Spannweite nicht konstant. Im Bereich der

Flugelspitze ist die Verwindung [Grad/m] etwa doppelt so grof3.
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P
fur den Aufschlag
I <z~0.25>) 12 Grad
VAol = (a'EK N —-QeGg, = VAol = 11.4-
2 2
fur den Abschlag
([ (o 75>) 12
= : - = Grad
Vaa2 (a'EK N —-QeGg, g Vag2 = -14.7-
2 2
fur den Kraftflug insgesamt gilt dann als Richtwert
Grad
Vaok = Vaal — VAa2 Vaok = 26.1- -

3.3.8 Drehmoment

29

Das Drehmoment des Fligels um seine Langsachse wird aus der Normalkraft F, und deren Abstand e

vom Drehpunkt berechnet.

Beiwert der Normalkraft

Cnk, ; = CaK; 00S(ax, ;) + Cwpk; ;Sin(ax; )
Normalkraft
FN. . = Cnk, Gek, )

)1 J51 I

Druckpunktricklage vom 1/4-Punkt des Profils

Um eine Division durch Null zu vermeiden, schreibt man daflr

e = |e =1 if c =0
K. K~ "KL
Cm25Kj i
ex. = I — otherwise
J
Jal CnK

j)i

Bei gro3en Anstellwinkelanderungen wachst die Druckpunktriicklage e ins Plus- oder Minus-
Unendliche. Aus programmtechnischen Griinden wird sie hier auf 3/4 der Flligeltiefe begrenzt

( = Flugeltiefe hinter dem 1/4 -Punkt). Es kommen aber auch andere Werte von e, in Betracht.

eKj P = Wenn(eKj P < —emaxj ,—emaxj ,Wenn(eKj e emaxj ,emaxj ,eKj |))
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Druckpunktricklage gegentiber dem Hauptholm

H =ex .—-H
OK; ; K; ;~H1
0.21
0.1
Gleitflug Hog.

Abschlag

i
Druckpunktlage gegeniiber dem Hauptholm

Drehmoment um den Hauptholm

Mp. =

J)I

Gleitflug

Abschlag

—H F
OK; i N i

Drehmoment in Schlagmitte

Drehmoment des ganzen Fligels um den Hauptholm im jeweiligen Betrachtungszeitpunkt

b @)

s

Die Kenntnis des Drehmoments My des Schlagfligels um den Hauptholm ist insbesondere bei der

konstruktiven Gestaltung der Flligelverwindung erforderlich. Da diese hier nicht festgelegtist, werden
die Auswirkungen des Drehmoments nicht weiter untersucht.
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3.3.9 Krafte am Schlagflugel

Die prinzipielle Anordnung der verschiedenen Schlagfliigelkrafte kann man dem folgenden Bild
entnehmen.

Aufschlag

Abschlag

FQ = Luftiratt, quer zur Anstrdmrichtong (Quedoraff T
Sie wird zonst Gblich enweise als "Auftrieb" bezeichnet.

Abb. 3.3.9-1 Krafte am Schlagfligel

Induzierter Widerstand FWin,i = FQj’i-tan(aqu’i)

Da Querkraft und induzierter Anstellwinkel langs der Spannweite stellenweise unterschiedliche
Vorzeichen haben, treten im Vorzeichen-Wechselbereich in einigen Phasen auch negative induzierte
Widerstande auf.

Profilwiderstand F =c . s
WpK; ; WpK; iquj,i j
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Aufschlag

Abschlag
F
S FW

‘_FM

F

|
W sz

FAF

Abb. 3.3.9-2  AusschnittvergréRerung von den Kréaften am Schlagfligel

Fligelwiderstand in z-Richtung
FWsz,i = FWin,i'Sm(‘)},i) + FWij’i'Sm(éj,i)

Die Flugelwiderstande wirken beim Schlagflug nicht nur entgegen der Flugrichtung sondern auch
entgegen der Schlagrichtung.

Widerstand in z-Richtung im Betrachtungszeitpunkt

b @)

Fwrz, = ZL—S(E)}

Widerstand in z-Richtung einer ganzen Schlagperiode

>

1
FWEz = Z (Z._g.ct. FWFZ) FwEz = 0.148-N

Dieser Auftrieb durch Widerstand im Kraftflug ist - Uber eine ganze Schlagperiode gesehen - zwar
relativ gering, aber insgesamt positiv. Das Prinzip, mit Widerstand Auftrieb zu erzeugen, ist
bemerkenswert. Es spielt vielleicht bei schnell schlagenden Fligeln oder aufgefacherten Fligelspitzen
eine groRere Rolle.

x-Anteil des induzierten Widerstandes

= Fwik; €os(4, )

induzierter Widerstand im jeweiligen Betrachtungszeitpunkt

F .
WIXj’i
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b ¢
FWixi = Z[n_g y'FWixlj

Induzierter Widerstand einer ganzen Schlagperiode

"

1
Fwixk = Z (TS'Ct' FWix) Fwixk = 1.183-N

0 10 20
Aufschlag i Abschlag

x-Anteil des induzierten Widerstandes

x-Anteil des Profilwiderstandes

Fupsg ; = Fuipi; 005(3,
Profilwiderstand im jeweiligen Betrachtungszeitpunkt

b @)
Fpri = Z(n—scy Fwpx I}

Profilwiderstand einer ganzen Schlagperiode

>

1
Fwpxk = Z (Z__g'ct' Fpr) Fwpxk = 0.943-N

Fpri

0 10 20
Aufschlag i Abschlag

x-Anteil des Profilwiderstandes

33
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Fligelauftrieb

Der auf den Flugel bezogene Auftrieb F g setzt sich aus einem Querkraftanteil und den z-Anteilen der
Widerstande zusammen.

Far, | = Foy reos(d )+ Fwez, |

Fligelauftrieb im jeweiligen Betrachtungszeitpunkt
A
b %

Far. = —-cy-F
AF, Z(n% yFar” )
Modellauftrieb

Um den auf das Modell bezogenen Auftrieb F 5y, zu bestimmen, ist der Schlagwinkel des Fligels zum
jeweiligen Zeitpunkt zu bertcksichtigen.

Abb. 3.3.9-3 Bestimmung des Modellauftriebs F,,

Die in Bezug auf die Modell-Symetrieebene nach innen und auf3en gerichteten Kraftanteile Fay heben

sich gegenseitig auf. Da sie aber erst einmal erzeugt werden missen und zum induziertem
Widerstand beitragen, ist dies ein Nachteil groRer Schlagwinkel, zumindest unter quasistationaren
Bedingungen.

Durch die relativ langere Verweildauer des Schlagfliigels im Bereich der Endlagen wird zusammen mit
einem steigendem Schlagendlagenwinkel der Modellauftriebsimpuls sogar Gberproportional kleiner.

Fam, = Far; cos (i)

Modellauftrieb einer ganzen Schlagperiode

—

1
FAM = Z(th FAM} Fam = 39.2-N
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Aufschlag Abschlag

Modellauftrieb
Schub

Ausgangspunkt fur der Schubberechnung ist der Vortrieb F,,, also die Kraft in x-Richtung des Modells,
ohne Bericksichtigung der Widerstande.

ij,i = FQj’i-Sin(Jj ’ i)

157
—(FWiG-+FWpG-)10-—
Gleitflug ] ]
{0 25-z>)
£ 0.
V j 5__
I:V<o.75.z>>j
Abschlag —— 0 > Z 6 8 10
_5--

Vortrieb in Schlagmitte

Vortrieb im jeweiligen Betrachtungszeitpunkt

b ( W
Fy. = —-\cy-F
Vi Z{ne yrv }
Vortrieb einer ganzen Schlagperiode
—>

1
Fy = Z(Ect FV) Fv=5.1N

Der Schub des Schlagfliigels ist die Differenz aus der Vortriebskraft und den x-Anteilen der
Fligelwiderstande.

Fs = Fv — Fwixk — Fwpxk Fs=29N

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




1 36

Fv

Aufschlag Abschlag

i
Vortrieb wéahrende einer Schlagperiode

Bei der Modell-Gesamtbetrachtung wird nachfolgend auch noch der Rest- bzw. der schadliche
Widerstand Fyy, i bertcksichtigt (Abschnitt 3.4).

3.3.10 Schlagmomente

Die Momente der Schlagbewegung Mg, sind hier so definiert, dass ein in Richtung Heben wirkendes
Moment des Fligels positiv ist.

Schlagmoment aerodynamischer Kréfte

Von besonderem Interesse ist das Schlagmoment aerodynamischer Krafte Mgy, a » also infolge des
Fllgelauftriebs Fp . Zur Berechnung wird dessen Produkt mit dem jeweiligen Abstand y des
Betrachtungsortes von der Fliigelwurzel gebildet .

—

MSchIAj P = FAFJ- Y]

Das Schlagmoment aerodynamischer Krafte wahrend einer Schlagperiode beschreibt man mit
VA
b W

Mschia, = Z(E'Cy'MSchIA )

60T

MSchIAi 20t Mschic

-20-
Aufschlag Abschlag
i

Schlagmoment aerodynamischer Krafte
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Fligelbeschleunigungsmoment

Ein a&hnlich groRes Schlagmoment wie das der aerodynamischen Krafte ist beim Beispiel der
EV-Modelle flr die Beschleunigung der Flugelmassen erforderlich Mg, 5. Es ist abhangig vom

Massentragheitsmoment der Flugel J- und von der Winkelbeschleunigung og.

2
Winkelbeschleunigung ap, = —(2—:) -¢E-sin(<1>i)

50T

-50-
Aufschlag Abschlag
i
Winkelbeschleunigung
Beschleunigungsmoment
Mschig;, = —JFag,
Das Beschleunigungmoment des Fligels kann auch von Endlagenfedern aufgebracht werden (siehe

unten). Es belastet dann den Antrieb nicht weiter. Der Fliigelholm muss dieses Moment aber immer
aufnehmen.

Moment zum Heben des Fllgelgewichts

Das erforderliche Schlagmoment zur Hebung des Fliigelmasse ist dagegen relativ klein und bei
mittleren Schlagwinkeln fast konstant.

Mschigr;, = —FGF MmFr SCOS(d)i)
Gesamtes Schlagmoment

(nach oben gerichtete Fligelkrafte positiv)

Mschiges, = Mschia, + Mschig, + Mschicr,
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MSchIAi

MschiB, 501

MSchIGFi

MSchIgesi

-50"

Aufschlag Abschlag
[

Schlagmomente des Fliigels

Scheitelschlagmoment

Dies ist das grof3te, aber nur kurzzeitig auftretende Schlagmoment wahrend einer Schlagperiode.

Mschimax = maX(MSchlges)
Mschimin = min(MSchlges)

Mschis = wenn(|Mschimax| > [Mschimin| - Mschimax> Mschimin) Mschis = 53.1:N-m

Biegemoment des Fliigelholms

Das maximale Biegemoment des Fligelholms im Kraftflug M, an der Fligelwurzel einer Flugelhalfte
ist nur halb so grol3 wie das Scheitelschlagmoment beider Fliigelhalften.

Mschis
2

Das maximale Biegemoment des Holmes ist in diesem Beispiel im Kraftflug etwa doppelt so grof3 wie
im Gleitflug.

MBHK = MpgHk = 26.5-N-m

3.3.10 Kurbelantrieb

Die Berechnungen der Kurbelantriebsdaten sind in einem eigenen Arbeitsblatt enthalten (siehe
k_antrieb.xmcd).

Die dort aufgefihrten Berechnungen ermgglichen die Beschreibung der Antriebskréafte eines
Ornithopters mit einem bestimmten Kurbelantrieb. Ziel ist es dabei, den Verlauf des
Kurbeldrehmoments zu beschreiben, das zur Uberwindung des Fliigelschlagmomentes erforderlich ist.
AuRerdem wird versucht, die Antriebsbelastung durch den Einbau von Federn zu vergleichmaRigen.

3.3.12 Schlagleistungen

Es werden hier die verschiedenartigen Leistungen am Schlagfliigel untersucht (ohne Anwendung von
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Fedem). Die Vorzeichen werden aus der Sicht der vom Antrieb aufzubringenden Leistung gesetzt.

Leistung fur aerodynamische Kréafte

aerodynamische Leistung im Betrachtungszeitpunkt
Pa, = _(MSchIAi'wi)

Leistung einer ganzen Schlagperiode
—

1
Pa = Z(E.Ct.pA) Pa = 65.1-W

Leisung fur die Flugelbeschleunigung

Beschleunigungsleistung im Betrachtungszeitpunkt
Pg, = _(MSchIBi'wi)

Leistung einer ganzen Schlagperiode
—>

1
PB — Z(E.Ct.PB) PB =0.00W

Die Leistung zur Beschleunigung der Fliigelmasse gleicht sich Uber eine ganze Schlagperiode
gesehen im Mittel aus. Sie beeinfluRt jedoch den Verlauf der Gesamtleistung.

Leistung zum Heben der Fligelmasse

Leistung im Betrachtungszeitpunkt

Per, = —[(M3ch|GFi'wi ﬂ

Leistung einer ganzen Schlagperiode

Poc = (icp\ PGE = 0.0W
GF—Z 23 ot PeF) cF = 0.

Auch die Leistung zum Heben der Fliigelmasse gleicht sich - Gber eine ganze Schlagperiode
gesehen - im zeitlichen Mittel aus. Sie ist aber sowieso generell relativ klein.

Gesamtleistung im Kraftflug
Leistung im Betrachtungszeitpunkt

Pk, = Pa +Pg, + PGF, oder auch Pk, = _(MSchIgesi'wi)

mittlere Kraftflugleistung einer ganzen Schlagperiode ist dann
—

1
Pk = Z(E.Ct.pK) Pk = 65.1-W

Dies ist die mittlere Antriebsleistung zur Bewegung des Schlagfliigels.

Wie nachfolgende Abbildung zeigt, unterliegt die Gesamtleistung P, am Schlagfliigel innerhalb einer
Schlagperiode deutlichen Schwankungen.
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-100-

Aufschlag Abschlag
[
Leistungen am Schlagfligel

Antriebsmotor-Eingangsleistung

Auf dem Weg der Energie vom Akku zur Fligelbewegung summieren sich die Verluste von Akku,
Kabel, Motorsteller, Motor, Getriebe, Mechanik und Fligelverwindung und bestimmen den
Wirkungsgrad n,,,, (Eingangsparameter).

PKi

F’Moti =
NAntr

Mittlere Antriebsmotor-Eingangsleistung
P = ! cyP ) Pmot = 130-W
Mot—z 2.3 t Mot) Mot =
Aus obigem Diagramm lasst sich schon der ungeféhre Verlauf der Motorbelastung ablesen. Fir den
genauen zeitlichen Verlauf ist aber noch die verwendete Schlagflligelmechanik zu berticksichtigen.

Fir die Anwendung einer einfachen Kurbel mit Kreuzschleife wird die Motorbelastung in einem
separaten Datenblatt berechnet (siehe k_antrieb.xmcd).

3.4 Flugdaten

Energie ist ein anderes Wort fur "Arbeitsvermdgen”. Der Akku enthé@lt also Energie, mit der man
folgende mechanische Arbeit vollbringen kann.

Arbeitsvermogen der Akkuenergie  Epkky = 57600-N-m
(Umwandlung in Kraft x WeQ)

Diese Umwandlung der Einheiten gegeniiber dem Eingangsparameter dient aber nur zur Klarstellung.
Mit dem gegebenen Arbeitsvermégen des Akkus kann man direkt die Flugdauer und die Flugstrecke
berechnen.

Die vom Akku gelieferte Energie wird wahrend der Betriebsdauer des Motors in die Schlagbhewegung
der Fligel umgewandelt. Die Betriebsdauer entspricht der Kraftflugzeit t, des Modells.

Kraftflugdauer EAkku
K =

tk = 443-s
PMot
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Das Modell fliegt wahrend dieser Zeit mit der Kraftfluggeschwindigkeit v, und legt dabei ein
Flugstrecke s, zuriick.

Flugstrecke in x-Richtung
Sx = Vk-tk Sy = 5559 m

Fliegt das Modell im flachen Steigflug, so fliegt es sinngemaf einen Hang hinauf und muss dabei den
sogenannten Hangabtrieb Uberwinden.

Fy
Abb. 3.4-1 Krafte an einem Schlagfligelmodell im Steigflug

Bildet man die Differenz aus dem Schub des Schlagfliigels F5 und dem Restwiderstand F,,, des
Modells, so verbleibt eine Kraft, die zur Uberwindung eines Hangabtriebes zur Verfiigung steht.
Hangabtrieb
Fu = Fs - Fwrk Fr=14N
Flugbahn-Steigungswinkel y

FH VK
~ = atan Fu ) oderauch  ~ = atan Vo) ~ = 2.1.Grad
Fem) VK

Die damit erzielbare SteighGhe ergibt sich damit aus der zurtick gelegten Flugstrecke s, .

Steighdhe
hg = sy-sin(y) hg = 200m

Steiggeschwindigkeit

hs m
VsK, = o Vgk = 0.45-—
K S
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Spezifische Transportlenergie

Die spezifische Transportenergie CT beschreibt die aufgewendete Energie pro Kilogramm
Fluggeratemasse und pro Kilometer Flugstrecke. Sie ist ein guter Maf3stab fir die Leistungsfahigkeit
eines Schlagfliigelgerates. Um die verschiedenen Fluggerate miteinander vergleichen zu kdnnen, ist
als Datenbasis der unbeschleunigte Horizontalflug zu wéhlen (hier nicht der Fall).

Eakk W-s
CT = - CT = 2590
M- Sx kg-km

Spezifische Transportleisung

Anschaulicher ist vielleicht die spezifische Leistung.

PMot W-s
° CL = 2590.
M- VK kg-km

CL =

3.5 Kréaftegleichgewicht

Da die Randbedingungen relativ leicht Gberschaubar sind, wird hier anstelle der
Kraftimpulsgleichgewichte mit Kraftegleichgewichten gearbeitet.

3.5.1 Kraftgleichgewicht in z-Richtung

Dieses Gleichgewicht liegt vor, wenn alle Krafte parallel zur z-Achse des Modells, Uber eine ganze
Schlagperiode gesehen, sich im Gleichgewicht befinden. Die Summe aller Kréfte bzw. die folgende
Kraft F, muss also gleich Null sein.

F2 = Fam — Fem-cos(7)

F, = -0.000-N
Als Variable fur die Veranderung des Auftriebs kommen insbesondere folgende Grol3en in Betracht.
I Zirkulationsgrof3e beim Aufschlag
I, Zirkulationsgro3e beim Abschlag
Kp Schlagzeitverhaltnis Aufschlag/Abschlag
K, Fluggeschwindigkeitsfaktor

Die Zirkulationen von Auf- und Abschlag werden hier im Interesse der Schuberzeugung bereits
anderweitig festgelegt und kommt daher als Variable fir die Auftriebserzeugung nicht mehr in Frage.

Das Schlagzeitverhaltnis k. ist hier nicht veranderbar. AuRerdem sind seine Auswirkungen auf den
Auftrieb relativ begrenzt.

Bleibt als einzige Méglichkeit zur Auftriebsvariation die Fluggeschwindigkeit in Form des
Fluggeschwindigkeitsfaktors k, (Eingangsparameter).

3.5.2 Kraftgleichgewicht in x-Richtung

Dieses Gleichgewicht liegt vor, wenn alle Krafte parallel zur x-Achse des Modells Uber eine ganze
Schlagperiode gesehen, sich im Gleichgewicht befinden. Die Summe aller Krafte bzw. die Kraft F,

muss also gleich Null sein.

Fx = Fs—Fwrk = FH
Fy = 0.000-N

42
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il

Als Variable zu Beeinflussung des Kréftegleichgewichts in x-Richtung kommen insbesondere folgende
GroRRen in Betracht.

I Zirkulation beim Aufschlag
I, Zirkulation beim Abschlag
f Fligelschlagfrequenz

y Flugbahn-Steigungswinkel

Um den Schub zu vergroRern, ist der Unterschied zwischen Auf- und Abschlagzirkulation méglichst
grof zu machen. Die Zirkulationskennzahlen beider Takte sollen sich also mdglichst stark
unterscheiden. Dies wird vorstehend bei der Festlegung der Zirkulationskennzahlen bis an die Grenze
der c,-Arbeitsbereiches bereits praktiziert. Als Variable fir das Kraftegleichgewicht fallen die

Zirkulationsbeschreibungen also aus.

Die Fllgelschlagfrequenz f und der Flugbahn-Steigungswinkel y sind theoretisch beide sehr
wirkungsvoll, um das Kraftegleichgewicht in x-Richtung zu beeinflussen. Zumindest im Steigflug gibt es
bei der Schlagfrequenz jedoch gewisse Einschrankungen.

Bei einer Erhdéhung der Schlagfrequenz steigt das Fliigelbeschleunigungsmoment im Bereich der
Flugelschlagendlagen deutlich an. Dies fiihrt bei hohen Schlagfrequenzen zu Verformungen des
Fligels oder sogar zum Bruch. Auch der Antrieb muss in die Lage sein, die grof3en
Beschleunigungskrafte aufzubringen. Schon alleine durch diese Zusammenhange sind einer
Steigerung der Schlagfrequenz enge Grenzen gesetzt.

AuRerdem darf bei hoher Schlagfrequenz die Luftstromung am Fliigel nicht abreif3en. Die Verwindung
des Flugels muf3 sich also an die hohe Schlagfreqeunz anpassen kénnen. Man wird daher schon bei
der Antriebs- und der Schlagfliigelkonstruktion eine Grenze der maximal zuldssigen Schlagfrequenz
festlegen missen. Sie wird in der Praxis, wegen der generell kleinen Steigleistung profilierter
Schlagfliigel, meist voll auschdpft und lasst sich dann nur nach unten variieren.

Eine weitere Hurde fir die Steigerung der Schlagfrequenz ist die Einhaltung quasistationarer
Bedingungen. Relativ schnell erreicht man den Grenzwert der reduzierten Frequenz. Als variable
GrolRe zur Erlangung eines Kréftegleichgewichtes ist die Schlagfrequenz also relativ ungeeignet..

Als Variable fUr das Kraftegleichgewicht in x-Richtung bleibt also beim hier interessierenden Steigflug
nur noch der Flugbahnsteigungswinkel y tbrig.

Anmerkung

Ware hier bei diesem Rechenverfahren auch das Taktzeitverhaltnis von Auf- und Abschlag
veranderbar, so ware es aus folgendem Grunde dennoch fiir die Schubvariation ungeeignet.

Man kann beispielsweise bei konstanter Schlagfrequenz den Abschlag schneller ausfiihren als den
Aufschlag. Dadurch erhoht sich zwar die maximale Schubkraft des Abschlags, verkiirzt aber dessen
Wirkungsdauer. Auf diese Weise bleibt - bei sonst gleichbleibenden Schlagfligelparametern - der
Schubimpuls einer Schlagperiode konstant. Veranderungen des Taktzeitverhaltnisses kénnen folglich
nur bei der Variation des Auftriebs hilfreich sein. (Wegen veranderten Anstromgeschwindigkeiten
andern sich im Rechenmodell mit der Schlaggeschwindigkeit allerdings auch die
Zirkulationskennzahlen von Auf- und Abschlag geringfiigig. Und in der Praxis &ndern sich zusétzlich
auch noch andere Parameter, z. B. die Beschleunigungskréfte der Fliigel- und Modellmassen.)

Bei Erh6hung der Schlagfrequenz und konstantem Taktzeitverhaltnis dndert sich zwar der
Schubimpuls einer Schlagperiode praktisch auch nicht. Pro Zeiteinheit (beispielsweise 1 Minute)
werden aber mehr Schlagperioden ausgefuhrt. Insgesamt wird auf diese Weise der Schubimpuls pro
Zeiteinheit in diesem Falls dann doch gréf3er.
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3.5.3 Kraftflug-Gleichgewichtssuche

Fir einen stationdren Flug muss das Kraftegleichgewicht in z- und x-Richtung gleichzeitig vorhanden
sein. Die Variablen fur Auftrieb und Schub beeinflussen aber auch das jeweils andere
Kraftegleichgewicht ein wenig. Andert man beispielsweise die Schubvariable, so dndert sich auch der
Auftrieb und umgekehrt. Die manuelle Gleichgewichtssuche ist also etwas langwierig.

Um diese Aufgabe zu erleichtern, wurde zunachst mal die Funktion fy, 4,9 9eschrieben. Sie

berechnet unter Verwendung der vorstehenden Eingangsparameter in Kurzform die Kréfte einer
ganzen Schlagperiode, soweit sie fir die Beschreibung des Kraftegleichgewichtes erforderlich sind.
Als Variationsparameter kommen fir den Auftrieb der Fluggeschwindigkeitsfaktor k,, und fiir den

Schub die Kraftflug-Steiggeschwindigkeit vg zur Anwendung. Ihre Startwerte werden als
Funktionsparamter beim Aufruf der Funktion mit Gbergeben.

fKrafthug(kvxaVst) = | kv = kyx

m
VsK = Vskx' —
S

VK = VG'kV
Cria = 0
cr1 = Wurzel(fcrl (kv, VK, Crla) ) CFla)
Cr1 = Wenn(CF1 < CFl_mimCFl_mimCFl)
Cr2a = 9
Cro = Wurzel(fcpz (kv, VK, CFZa) ) CFZa)
Z =2-n
for ie0..z
® - 2ot _ T
z 2
= ¢g-sin(®)

W = Wmax: COS(P)

L.z
crk = |cre - (crg - cri)-cos(®) if i< 3
crG + (crg — crz)-cos(®) otherwise
_ Crk
YrK = 5

I'mk = e furn(Yrk., ky)

for jeO..n
L= fi(,n)
]
VuK = —-5SW
n

VeK

/ 2 2
VuK *+ VK
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Fs.
Ny

Fa

cy.
Yj

N = atan[—

——aanﬂ\
vo [ )

Rek = Vek —
vV
Tk = Tmk-fre(yrk.i.n)
2.Tk
Cak = 'Ver
FQ = p-vek Tk

VK

P 2
Fwp = fcwp(CaKaReK)'E'VeK |

= lmk = YK 2)/1“ 3)n

Vik b 3
F . ViK
W' = - —_—
! Q VeK

Fwrz = FWi-sin(é) + FWp~sin(6)

= Fq-sin(8) — Fwp-cos(8) — Fwj cos(d)
i (Focos(3) + Fyrz)-cos(d)

= fey(j,n)

Ct, = fet(i, 2)

VSK\

VK
—_—

Fz = z (%‘Ct' FAM) — Fgm-cos(n)

—

1 \ p .2 .
Fyx = 2 —-c¢F — Cwr—'VK ‘A—-Fgmsin(y
X ( 3 t SK) wr 2 K GM (V)

Sf
p=—
VK
Force =
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Das Ergebnis dieser Funktion sind die resultierenden Kréfte in z- und x-Richtung und die reduzierte
Frequenz (gerundet auf die eingestellte Nullschwelle, hier 10-4).

Die eigentliche Gleichgewichtssuche in beiden Kraftrichtungen ist nun relativ einfach. Es werden so
lange abwechselnd die beiden Kraft-Nullstellen in x- und z-Richtung gesucht, bis gleichzeitig ein
Kraftegleichgewicht in beiden Richtungen besteht. Das Fluggerat befindet sich dann in einem
stationaren Flugzustand.

fGG(kvxaVst) = |ky = Kyx
Vsk = VsKx
for z3€0..10

ky )

GG_Variable =
Vsk )

F = faftfiug(Kv. Vsk)

break if |Fq| <107* if |Fo| <1072
kvg = Wurzel(fKrafthug(kVaVsK)Oa kv)
VsKk3 = WUfzel(fKraﬁﬂug (kva. Vsk) 1’ VsK)

kv = kv3

VsK = VsKk3

Ergebnis = GG_Variable

Achtung !
Die Berechnung des Kréftegleichgewichts kann einige Minuten dauern. Um unbeabsichtigte
Rechnungsgéange zu vermeiden sollte man die automatische Berechnung dieses Arbeitsblattes
abschalten.

Variable = fgg(1,1)

kv_Gleichgewicht = Variableg kyv_Gleichgewicht = 1.119935

VsK_Gleichgewicht = Variableg VsK_Gleichgewicht = 0.452812

Als Ergebnis erhélt man die Werte der beiden Variablen, die zum gleichzeitigem Kréaftegleichgewicht in
x- und z-Richtung fuhren.

Bei ungeeigneter Modellkonfiguration ist ein Kraftegleichgewicht nicht mdglich. In diesem Fall entfallt
die Ergebnisanzeige und Mathcad meldet einen Fehler. Ein oder mehrere relevante
Eingangsparamter sind dann zu &ndern.

Das Fenster geeigneter Modellkonfigurationen ist relativ klein.

Bei erfolgreicher Gleichgewichtsuche werden die Variablenwerte zunachst der Kraftflugfunktion
fKraftﬂug(kVX,vsKX) ubergeben um das Ergebnis zu kontrollieren.
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>
0
0.000
firattflug(Kv_Gleichgewicht Vsk_Gleichgewicht) = 0.000
2| 0167

Nur wenn die Krafte F, und F, gleichzeitig Null sind (Index 0 und 1) und die reduzierte Frequenz p
(Index 2) kleiner 0,2, ist das Rechenergebnis auf die Praxis Gbertragbar.

Sind die Werte von k, und v, in Ordnung, werden sie oben als Eingangsparamter in die

Schlagfliigelberechnung eingesetzt. Das Rechenprogramm ermittelt dann alle bisher beschriebenen
GrolRen des Schlagfiligels bei vorhandenem Kraftegleichgewicht.

4. Gleitflugprogramm

Fir die Untersuchung der Gleitflugeigenschaften des gerechneten Modells mit Bereichsvariablen,
wurde folgendes Gleitflugprogramm geschrieben.

fGIeithug(mMXabXaAXaYKrXa|srXaCamGXaCFGx) = |mm = mux-kg
b = bx-m

A = AXx

Ykr = Ykrx

|sr - ISFX

CamG = CamGx

Crg = Crex
b
S=—
2
b
Im - K
2-mp-g
Vg = [——
P-CamG:Im'b
B my-g
p-VG'b
2
B p-VG
aG = >

Fwrc = Cwrdc A

cre

YPGZE
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Im
(1 - ykr)‘(lsr + 1)
2

lsr = wenn(yyr < 1,lsr, 1)

lo =

Ykr +

for je0O..n

y==-5

I P

| = |—|0 If—Sykr
n

(1 - |sr)‘G1 - ykr)
1= Yir

FGJ- = I'e-fre(yre.i.n)

=lp|1- otherwise

Z-FGj

CaG = I
.VG
[
Reg = vg'—
v

Qg = fa(Cag, Rec;)

\VA —I‘Ei E +3 E\l
iG = Gb = 3YFG ZYFG 3)n
[WG\
ajg = atan| —
VG

OEG; = (ag+aig) -0

FAGJ- = P-VGT‘Gj

ViG
Fwic. = Fac, —
J I Vg
2T )
FwoG. = fewp| —— Vg — -qg |
WpGJ cwp Ve G u) tle

I = v2 L meem
Fj =Yy A Fr- M

cyj = |1if j=0
otherwise
1if j=n
otherwise
2 it floor L) =4
2 2

)

4 otherwise
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Fag = Z(% y FAG)
Fwic = Z(%'Cy' FWiG)

—

b
Fwpc = Z(E'Cy' FWpG)

Fac
€ = ——
FWgesG
VG
VsG = —
€
1)
g = —atan g )

PvGc = VG FwgesG

= s e

Ergebnis = ¢

Fwgesc = Fwic + Fwpc + Fwrc

Um einen anderen Ausgabeparameter als ¢ zu erhalten, ist dieser in die letzte Zeile der

Gleiflugfunktion einzutragen.

Anzeige und Ubertragung der Eingangsparameter

mpy = 4.0-kg b =2.80m A =10.0 ykr = 0.800
1 1
kg m
Camc = 0.65 crg = 8.000
CamG1 = CamG Cre1 = CrG

Bereichsvariable:

Es sollte jeweils nur eine der Bereichsvariablen aktiviert werden !

myy =1..5" bl = 2. 5" AL =5.15 Vir1 = 0.5,0.6.. 1"
[ | ]
Camc1 = 04,05..1 crgr = 7,7.2..85

Isr = 0.70

Isrl = |sr

lg1 = 0.5,0.6.. 1"
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Ergebnisanzeige

(hier Gleitzahl ¢ bei Variation der Fligelstreckung)

faleitfiug(MM1 .01, AL, i1, lsr1 . CamG1,Cra1) =
11.398
12.370
13.169
13.839
14.401
14.844
15.224
15.555
15.644
15.659
15.665

Figt man vorstehende Kraftflug- und Gleitflugfunktion zusammen und Ubergibt an die gemeinsame
Funktion gleichzeitig die zu variierenden Eingangsparamter, so gelangt man vielleicht etwas schneller
zu einem optimierten Schlagfligel. Das ist im Rechenprogramm Orni 3 ausgefuhrt (siehe
orni3.xmcdz).

5. Fehlerbetrachtung

Nur Fehler die bekannt sind, kdbnnen vermieden werden!

Die zu erwartende Fehlerabweichung dieses Rechenverfahrens soll im Gesamtzusammenhang,
also auch zusammen mit seiner praktischen Anwendung betrachtet werden.
Folgende Fehlerquellen sind nach den Erfahrungen bei den EV-Modellen bekannt.

Fehler durch Idealisierung der physikalischen Zusammenhange

Rumpfpendelbewegung
Die senkrechte Rumpfpendelbewegung des Ornithoptermodells wird vernachlassigt. Es wird im
Rechenprogramm so getan, als ob der Rumpf auf einer geraden Bahn dahinfliegt. Die bei einer
Pendelbewegung auftretenden Anstellwinkelschwankungen bleiben also unberiicksichtigt.

Annahme gquasistationarer Bedingungen
Die Zulassigkeit dieser Annahme ist bei Einhaltung des Grenzwertes der reduzierten Frequenz
allgemein anerkannt. Erst bei Uberschreitung des Grenzwertes wirkt sich instationares
Stromungsverhalten immer starker aus. Es kommt dabei insbesondere zu einer kleinen
Phasenverschiebung zwischen Schlagbewegung und Kraftentfaltung.

Periodisch schwankende Fluggeschwindigkeit
Die Fluggeschwindigkeit wahrend des Kraftfluges wird im Rechenmodell als konstant angenommen.
Die Schubkrafte des Schlagfliigels sind aber bei Auf- und Abschlag recht unterschiedlich. Demzufolge
ist auch die Fluggeschwindigkeit veranderlich (siehe Video vom EV6). Die GroRe der Veranderungen
hangen von der Masse des Ornithopters und vom Kraftverlauf ab.
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Fehler durch Unzulanglichkeiten der Berechnungsmethode

_ Fehler durch Anwendung beliebiger Fligelumrisse

Ahnlich wie beim Gleichungssystem von A. Betz zur Beschreibung der Zirkulation, sollte vermutlich
auch bei dem Gleichungssystem von R. T. Jones der Fligelumriss auf die jeweilige
Zirkulationsverteilung abgestimmt sein. Dies ist hier aber mangels solcher Angaben nicht der Fall. Es
wird daher, entsprechend der praktischen Anwendung, mit eckigen Fligelumrissen gerechnet.

Im Bedarfsfalle kbnnte man die mit einem bestimmten FllUgelumriss verbundene Fehlerabweichung
wabhrscheinlich quantifizieren. Man muss "nur" aus der hier ermittelten Fligelform die daraus
resultierende Zirkulationsverteilung berechnen - z. B. nach dem Traglinienverfahren von Multhopp -
und sie dann mit der von R. T. Jones vergleichen.

Fehler durch Konstrunktions- und Herstellungsmangel

Zeitlicher Ablauf der Schlagbewegung
Zumindest im Prifstand zeigten Messungen an einer EV-Schlagfliigel-Antriebsmechanik mit zeitlich
sinusférmigem Bewegungsablauf (Kardankurbel), dass der zeitliche Verlauf der
Flugelschlagbewegung deutlich vom theoretisch vorgesehenen abweicht. Schon allein die starken
Drehzahlschwankungen des Antriebs bleiben unberiicksichtigt. Aber auch die Eigenschwingungen
des ganzen Systems und seiner Teile sind deutliche StorgréRen. Das Spiel der Lager und Gelenke
sowie die Elastizitat der verwendeten Bauteile bleiben ebenfalls unberticksichtigt.

Konstruktion der Fligelverwindung
Der konstruierte Verlauf der Fligelverwindung langs der Halbspannweite entsprach beim EV6 und
EV7 nur anndahernd den theoretischen Vorgaben. Erst beim EV8 wurde weitgehende
Ubereinstimmung von Theorie und Praxis erzielt.

Zeitlicher Verlauf der Fliigelverwindung
Infolge der Fligelmassentragheit weicht der praktisch erzielte, zeitliche Verlauf der Fligelverwindung
deutlich vom theoretisch geforderten ab (siehe Bilder und Videos in <http://www.ornithopter.de>).

Hauptséachlich im Bereich der oberen Schlagendlage kommt es zu einem Uberschwingen des
Anstellwinkels. Statt einer dem Gleitflug entsprechenden Fliigelverwindung zeigen die Bilder vom Flug
eines Ornithoptermodells in der oberen Fliigelendlage und im Bereich der Fliigelspitze stark negative
Anstellwinkel.

Profilform
Durch Einfallen der Bespannung zwischen den Fligelrippen weicht die Profilform eines
Folie-bespannten Schlagfliigels deutlich von der theoretischen Profilform ab. Auch die
aerodynamische Gite der Fliigelhinterkante lasst zu wiinschen Ubrig.

Die im Rechenmodell angewandte Methode zur Beriicksichtigung der Profilformabweichung
(c,-Begrenzung), ist nur ein sehr grobes, theoretisches Naherungsverfahren.
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Fehlerbewertung

Erst ab dem Ornithoptermodell EV6 wurden die EV-Schlagfligelmodelle nach den Ergebnissen eines
vergleichbaren Rechenmodells gebaut. Die damit erzielten praktischen Flugergebnisse waren deutlich
besser als vorher. Sie wichen - abgesehen von der unzureichenden Flugstabilitat - gar nicht so weit
vom Rechenergebnis ab (satt einem theoretischen Flugbahnsteigungswinkel von +1,8 Grad wurde
nur der Horizontalflug erreicht).

Die Rechenergebnisse erscheinen plausibel. An der Antriebsmechanik, der Schlagfligelform und im
Flugbild der EV-Schlagfligelmodelle sieht man aber deutlich Abweichungen von den theoretischen
Vorgaben. Dabei handelt es sich offensichtlich um Mangel der Konstruktion und der Herstellung. Die
Auswirkungen dieser technischen Mangel werden wesentlich groRer eingeschétzt, als die
Fehlerabweichungen infolge der bekannten Mangel des angewandten Rechenverfahrens.

Nach Abwagung dieser Zusammenhange kann man sagen, dass das hier beschriebene
Rechnungsverfahren ein brauchbares Hilfsmittel bei der Entwicklung gro3er Ornithoptermodelle mit
Profilschlagfliigeln ist. Verbesserungen sind insbesondere bei der Konstruktion der Modelle
erforderlich. Aber auch das Rechenverfahren sollte weiter entwickelt werden.

http://www.ornithopter.de
Orni 2, Vers. 3.3




