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04.12.23
1. Der eingespannte Flugel

* Am an der Flugelwurzel eingespannten Fliugel lassen sich
folgende Phanomene untersuchen:

- Aerodynamische Lasten am verformten Flugel
- Querruderwirksamkeit

- Statische Divergenz

- Einfluss der Pfeilung

* Da keine Starrkdrperverschiebungen auftreten kdnnen, ist
die Untersuchung des eingespannten Flugels einfacher
als die Untersuchung des gesamten Flugzeugs.
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04.12.23

1.1 Grundgleichungen

» Statisches Gleichgewicht:

Das elastische Verhalten des Fllgels wird durch ein Finite-
Elemente-Modell beschrieben.

Die elastischen Krafte sind im Gleichgewicht mit den aul3e-
ren Kraften:

K[ =]+

Matrix | /9| beschreibt die Lasten, die nicht von der Stro-
mung abhangen, z. B. die Gewichtskratft.

Matrix |;#| beschreibt die aerodynamischen Lasten.
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04.12.23

1.1 Grundgleichungen

* Aerodynamische Lasten:

Die aerodynamischen Lasten hangen vom Anstellwinkel,
den Klappenwinkeln und den elastischen Verschiebungen
ab.

Anstellwinkel und Klappenwinkel zahlen zu den Konfigurati-
onsparametern, die in der Matrix [ux] zusammengefasst
werden.

Dann gilt: [IQ]Z[Z?([MKH”LM

Die aerodynamischen Lasten sind proportional zum Stau-
druck ¢. der ungestorten Anstromung.
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1.1 Grundgleichungen

- Im Rahmen der linearen Aeroelastik werden die Werte der
Konfigurationsparameter und die elastischen Verschiebun-

gen als klein vorausgesetzt.

- Dann hangen die aerodynamischen Lasten naherungsweise
linear von den Konfigurationsparametern und den elasti-
schen Verschiebungen ab:

illug] )| =gl [+ [Quk x| +Q 1 [

- Die ersten beiden Terme auf der rechten Seite beschreiben
die aerodynamischen Lasten am starren Fllgel:

[llLeAl:qoo([qgl-l-[QLKHuK”
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1.1 Grundgleichungen

* Der erste Term enthalt die Lasten infolge der Wdlbung der
Skelettlinie.

* Der zweite Term enthalt die Lasten infolge des Anstellwinkels
und der Klappenausschlage.

- Der dritte Term auf der rechten Seite beschreibt die elasti-
schen Inkremente:

[lfAlquo[QLLHML}

 Die elastischen Inkremente beschreiben den Einfluss der Ver-
formung des Flugels auf die Lasten.
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1.1 Grundgleichungen

* Aerodynamische Lasten am verformten Flugel:

Bel gegebenen Konfigurationsparametern werden zunachst
die elastischen Verschiebungen berechnet.

Dafur muss die Gleichgewichtsgleichung geldst werden:
Kool = [0+ q.l @] +1Qu e #1001 ][,

Die Gleichung kann direkt oder iterativ geldst werden.
Direkte Losung:

1K)~ Qrn))un)=] 10+ 0. [ 42+ 01k [k ]
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1.1 Grundgleichungen

* Die aerodynamische Matrix [Q.. ] ist in der Regel voll besetzt.
Daher kann die direkte Losung sehr aufwandig sein, wenn die
Anzahl der Freiheitsgrade des Finite-Elemente-Modells grof3
ISt.

- |terative LOsung:
e Startwert: [KLL}{M(L())l:[12]+Qw([q(lﬂ+[QLKHMKD

M(Ln+1)

|

 Nach dem Banachschen Fixpunktsatz konvergiert die Iterati-
on, wenn alle Eigenwerte der Matrix

qoo[KLL}_I{QLL}

u(L")

* lteration: [K,,] :[l,‘f]+qw([qﬂ+[Qm][MKMQLJ

kleiner 1 sind.
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1.1 Grundgleichungen

* Die iterative L6sung ist glinstiger, wenn das Finite-Elemente-
Modell eine grol3e Anzahl von Freiheitsgraden hat.

* Wenn sich der Staudruck dem Staudruck ¢p, bei dem Diver-
genz auftritt, annahert, nimmt die Anzahl der bendétigten Itera-
tionen stark zu.

- Wenn die elastischen Verschiebungen berechnet sind, las-
sen sich die aerodynamischen Lasten leicht aus

{lﬂ:qoo([qg]"'[QLK][”K}"‘[QLLHMLD
ermitteln.

- Spannungen und Schnittlasten kbnnen wie bel einer ge-
wohnlichen Finite-Elemente-Analyse aus den Verschiebun-
gen berechnet werden.
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1.1 Grundgleichungen

e Statische Divergenz:

Statische Divergenz tritt auf, wenn die Gleichgewichtsglei-
chung keine eindeutige Losung hat.

Das ist der Fall, wenn die homogene Gleichung
([KLL]_Qoo[QLLD[uL}:[O}

nicht-triviale Losungen hat.

Die homogene Gleichung stellt ein lineares Eigenwertpro-
blem dar.

Da die aerodynamische Matrix [Q.. ] hicht symmetrisch ist,
konnen auch komplexe Eigenwerte auftreten.
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1.1 Grundgleichungen

- Physikalische Bedeutung haben nur die positiven reellen
Eigenwerte.

- Der niedrigste positive reelle Eigenwert gibt den Staudruck
gp an, bei dem erstmals statische Divergenz auftritt.

* Querruderwirksamkeit:

- Aus den aerodynamischen Lasten ergibt sich ein resultie-
rendes Moment um die x-Achse.

- Ein kleiner Querruderauschlag vy fiihrt zu einer Anderung

oM.

AMx: anQ 1[]Q

des Moments.
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1.1 Grundgleichungen

- Der Einfluss der Verformung auf die Ruderwirksamkeit kann
durch Vergleich der Momentenanderung A M, beim elasti-
schen Fligel mit der Momentenanderung A M beim starren
Fligel beurteilt werden.

- Der Ruderwirkungsfaktor ist definiert durch

_AMT OM;lom,
AMY oMylom,

Mg

- Ruderumkehr tritt auf fir nz < 0.
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1.2 Aerodynamische Lasten

* Die aerodynamischen Krafte konnen mit dem Wirbelgit-
terverfahren berechnet werden.

e Geometrie einer Auftriebsflache:

- Im Allgemeinen ist die Auftriebs-

flache um einen Winkel & gegen- z Az

Uber der xy-Ebene geneigt. — Y,
- Das lokale Koordinatensystem 0

der Auftriebsflache besteht aus n 0 .

der x-Achse, der y;-Achse und y

der z.-Achse.
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1.2 Aerodynamische Lasten

* Abwind:
- Im lokalen Koordinatensystem gilt fur den Abwind:
w _w-n_m;g_ae ‘n
Ly, Ox ?

- Die Funktion Cs(x, y.) beschreibt die Skelettflache des ver-
formten Flugels.

- Am Kontrollpunkt mit den Koordinaten xc gilt:

Cs(xc>:§§(xc)+zk: C?(xc)”nﬁn'uc
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1.2 Aerodynamische Lasten

- Die Funktion T beschreibt die Skelettflache des starren
Fligels ohne Klappenauschlag.

- Die Funktionen C,f; beschreiben die Anderung der Skelettfla-
che des starren Flugels, wenn die k-te Klappe den Aus-
schlag 1 hat.

- Der Vektor uc ist der Vektor der elastischen Verschiebung
am Kontrollpunkt.

- Damit gilt fir den Abwind am n-ten Kontrollpunkt:

8§S _I_Z 8§S x 5(”'”011)

Wirn— Cn ez'nOC'l' ax
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1.2 Aerodynamische Lasten

- Mit den folgenden Matrizen lassen sich die Gleichungen
tbersichtlich schreiben:

W ] .5?;§/8x(x(71). . .a(n-um)/ﬁx.
[W]L: L {WO}L: : , [W }L: :

W) 0T /0x(xey), O(nugy)ox)

ey oct |

'% ' 1 _e.z'” W?-’%J D x .(x01)
[MK]: :1 ’ [DKIL: : Cl: . CK:

' 0 ",

i ceen () o D ()
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1.2 Aerodynamische Lasten

- Dann gilt fur den Abwind:

* Wirbelstarken:
- Die Matrix mzl[rl FN]T
Voo
der Wirbelstarken ist LOosung des linearen Gleichungssys-
tems
w],=|C]IT

- Die Matrix [C] wird durch die Gleichungen des Wirbelgitter-
verfahrens definiert.
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1.2 Aerodynamische Lasten

04.12.23

e Krafte:

- FUr die Kraft auf einen Hufeisenwirbel gilt:

L,=pV,|e Xr s,

I_‘nzquoAyLnI_‘n/voo

- Die Kraft ist senkrecht zur Auftriebsflache und greift in der
Mitte zwischen den Eckpunkten A und B des Hufeisens an.

- Mit der Matrix

.AyLl
Gl=2|

gilt fiir die Kraftmatrix: [14], =g, |G|

r

0

0 o Ayiy

Prof. Dr. Wandinger
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1.2 Aerodynamische Lasten

- Diese Matrix enthalt fur jedes Panel die in der Mitte zwi-
schen den Eckpunkten des Hufeisens angreifende Kraft, die

senkrecht auf der Auftriebsflache steht.

- Einsetzen der Gleichungen fur die Wirbelstarken und den
Abwind ergibt:
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1.3 Splines

e Mithilfe so genannter Splines erfolgt

- die Berechnung des Abwinds |w”|, an den Kontrollpunkten
der Panels aus den Verschiebungen |«| der Strukturknoten

- die Umrechnung der Lasten /2|, auf den Panels in die Las-
ten|/*|an den Strukturknoten

* Dabeil stellt sich das Problem, dass sich die Geometrien
und die Diskretisierungen des Strukturmodells und des
aerodynamischen Modells stark unterscheiden.
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1.3 Splines

Strukturmodell: Aerodynamisches Modell:
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1.3 Splines

e Zur LOosung dieser Aufgabe gibt es verschiedene Metho-
den.

e Sie hangen ab
- von der Art des Modells fur die Struktur
- von der Art des Modells fur die Aerodynamik
- von den Qualitatsanforderungen

* Eine Methode, die flr die Kopplung der Methode der fini-
ten Elemente mit dem Wirbelgitterfahren geeignet ist, ist
der Torsions-Biege-Spline, der im Folgenden behandelt

wird.
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1.3 Splines

e Annahme:

- Die Auftriebsflachen verhalten sich wie Balken, d. h. die
Balkenachse erfahrt eine Biegung, und zusatzlich tritt eine
Torsion um die Balkenachse auf.

e Kinematik:

- Die Kinematik wird im loka-
len xy,z,-Koordinatensystem
der Auftriebsflache be-
schrieben. n
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1.3 Splines

- Fur die Aerodynamik wichtig ist die Verschiebung u, =n-u
senkrecht zur xy.-Ebene.

- Sle setzt sich zusammen aus einer Biegung in z;-Richtung
und einer Torsion um die y;-Achse:

Mn(x’)’L):b()’L)_xe<)’L)

- Die noch unbekannten Funktionen b(y.) und 6(y.) be-
schreiben die Biegung in z;-Richtung sowie die Drehung um
die y,-Achse.
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1.3 Splines

e Ansatz fur die Funktionen:

Das y;-Intervall der Auftriebsflache wird in M Segmente un-
terteilt. Die Segmente haben die Eckpunkte vy.o, yi1, ..., Yiu.

Der Ansatz flr die zu bestimmenden Funktionen lautet:

M M
)’L:Z )’L:Z

Die Funktionen B,.(y.) bilden eine Basis der kubischen Spli-
nes Uber den Segmenten.

Fur sie soll gelten:
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1.3 Splines

- Funktionen B,, der Spline-Basis:

1.5 | | T

05

-05
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1.3 Splines
- Mit den Matrizen
[B()’L)l:[Bo()’L> BM();L)]’ [b}:[bo bM}T
01=]0, - 0,]

gilt: un('x’yL):{B<yL)l([b}_)de])
* Bestimmung der Koeffizienten:

- Seienu,=ul(x,, y,,z, ) die Verschiebungsvektoren an den
K Strukturknoten mit den Koordinaten (xx, yr, zZrx).

- Die Koeffizientenmatrizen [b] und [6] werden so bestimmt,
dass qilt:

Z (”'uk_”n(xk’ yLk))zzMin'

k
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1.3 Splines
- Mit den Matrizen
'n-ul. | B( Ll) — X B( Ll) |
=] " ] wna s, T )
g _[B(yLK>l _XK{B(yLK”_

lautet diese Bedingung:
([”S]L_[SS}UZ[M)T([MS]L_[SS}UZ[h}):Min-

- F0r die Losung dieses Ausgleichsproblems gilt:

[SSEh{SS}Lh[h}:[SSEh[MS}L
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1.3 Splines

- FUr eine stabile Losung darf M nicht grof3er als die Anzahl
der Strukturknoten mit unterschiedlichen y,-Koordinaten
gewahlt werden.

- Die L6sung lasst sich numerisch stabil aus der QR-Zerle-
gung
[SS}Lh:[QSHRS}

berechnen. Dabel ist [Qs ] eine orthonormale Matrix und
[Rs ] eine positiv definite obere Dreiecksmatrix.

- Aus R[] 0s][Rs|[h]=[ R0 ],

folgt:  [h]=|Ry|"|Q4]" lu®],
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04.12.23

1.3 Splines

- Ist [a%] eine Boolesche Matrix, die die fur den Spline beno-
tigten Strukturverschiebungen aus der Matrix [u«] aller Struk-
turverschiebungen extrahiert, und

T 1T ]

[ n {0 .nx- O
Pl=| ¢t | mit [m]=]a,], [0]=]0
.:OT .o [n:T. .nz. 0

die Projektionsmatrix senkrecht zur Auftriebsflache, dann
gilt:

u’li=[P)[a*|[u]

[h]:{RS]_I[QS}T{P]L[aSHM}:[S}hW]
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1.3 Splines

- Die Spline-Matrix

[S}h:[RS}_l[QS]T[P]L[aS}

verknupft die Spline-Koeffizienten [4] mit den Strukturver-
schiebungen [u].

* Abwind an den Kontrollpunkten:

- F0r den Beitrag der elastischen Verschiebungen zum Ab-
wind am n-ten Kontrollpunkt gilt:

W, — ax _ ax (an’yLn):_{B(yLCn) [6]
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1.3 Splines
- Mit der Matrix
! 10] _:B<y01>:.
{D }Lh: : _ 5 _
[O} __B<yCN>_
folgt: [WE}L:[DI}UL[h}:[Dl}Lh[S]h[u}

« Ubertragung der aerodynamischen Kréafte:

- Das Wirbelgitterverfahren liefert die Krafte an den Mittel-
punkten der Hufeisenwirbel.

- Diese Krafte miussen auf die Knotenpunkte des Finite-Ele-
mente-Modells der Struktur Gbertragen werden.
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1.3 Splines

04.12.23

- Fur die virtuelle Leistung der aerodynamischen Krafte muss

gelten:

- Mit der Matrix

[SF}Lh:

P =[v ;) =9 1]

_{B<y.LFN>l _er[é(YLrN)l

.[B<)’.Lr1)] _xFI[B(yL“)] |

gilt fur die virtuellen Geschwindigkeiten [V ], an den Mittel-
punkten der Hufeisenwirbel:

|

~y

vF}L:[SF]Lh[h ]:[SF}Lh[S}h[T;]

Prof. Dr. Wandinger
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1.3 Splines

- Einsetzen in den Ausdruck fur die virtuelle Leistung ergibt:
I SIS L) =[37" ]

- Damit diese Beziehung fur beliebige virtuelle Geschwindig-
keiten [V] gilt, muss gelten:

IENARATAN
* Aerodynamische Matrizen:
- Mitdem Abwind  [w], =[w,]|,+ D/, [uy]+ D' |,,[S], u]

gilt fir die aerodynamischen Krafte auf der Auftriebsflache:

11, =q.1GlCI " [wol,+| Dk |, [ux|+[ D] 8], u]
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1.3 Splines

- FUr die Krafte auf die Struktur folgt:

=4, (SIS TLIGICT ! [wo], +[Dk], lux |+ D' |8, u])
- Mit den aerodynamlschen Matrizen
4"|=[8]r [ 1L GIICT [wol,
0«J=I8Ir ST LGl el [ D,
ol=(s]is"],,lcllc ' D', s],

gilt: 1'=q.[lg" 1|0k x|+ 0] ul]
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1.4 Beispiel

* Das Beispiel zeigt

die Arbeitsweise der Splines
den Einfluss der Pfeilung auf die statische Divergenz

den Einfluss der Verformung des Tragfligels auf die Druck-
verteilung

den Einfluss der Verformung auf Auftriebsbeiwert und Quer-
ruderwirksamkeit

den Einfluss der Pfeilung auf Auftriebsbeiwert und Querru-
derwirksamkeit

Prof.
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1.4 Beispiel

* Modellierung

- Die Struktur des Flugels wird durch ein Balkenmodell abge-
bildet.

- Das Balkenmodell besteht aus dem vorderen Holm, dem
hinteren Holm und Rippen zwischen den Holmen.

* Daten:
- Profil: NACA 540xx
- Anstellwinkel: 2°
- Pfeilungswinkel: -10°, 0° und 10°
- Dichte der Luft: 1,21 kg/m?
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1.4 Beispiel
- Geometrie:
Hinterer Holm Vorderer Holm
T \
| %Q‘ \\‘ - y
\\Z& b&
T nee— mall
\
- 0,7b -
- b >
Y x
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1.4 Beispiel

04.12.23

- Abmessungen:
e b=10m

¢ CR=3II1,CT=1,5II1

- Diskretisierung:

 Elementlange ca. 0,5 m

e dr=2m,dr=1m

* Klappentiefenverhaltnis
des Querruders k =0,2

- Materialdaten:

e E=70000 MPa
e v=0,34
e p=2700 kg/m’

* Innenflligel: 20 Panels in

x-Richtung, 25 Panels in
y-Richtung (gleichma-
3ig)

Aul3enfligel: 24 Panels

In Xx-Richtung, 20 Panels
In y-Richtung

Querruder: 6 Panels in
X-Richtung

Prof. Dr. Wandinger
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1.4 Beispiel
- Balkenquerschnitte:
Holme: Rippen:
A % ‘ t$ A Ze
| |
H > H —>
l —> - yE L S»« yE
t [ |
~ B - B

B =200 mm, H =200 mm
t=1mm

B =100 mm, H = 200 mm
t=2mm,s=2mm

Prof. Dr. Wandinger 5. Stationare Aeroelastik
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1.4 Beispiel

ISierung

Diskret

Aerodynamisches Modell

Strukturmodell

Pfeile zeigen die ze-Achse.

Aeroelastik 5.1-42
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1.4 Beispiel

e Splines:

- Betrachtet wird der Fligel mit einem Pfeilungswinkel von
10° bei einer Anstromgeschwindigkeit von 40 m/s.

- Die aus der Umstromung des starren Flugels resultierenden
aerodynamischen Krafte werden auf das Strukturmodell
Ubertragen.

- Anschliel3end werden die Verschiebungen des Strukturmo-
dells infolge dieser Krafte berechnet und auf das aerody-
namische Modell Gbertragen.
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1.4 Beispiel

- Vergleich der Krafte:

* Aerodynamisches Modell:

P
.fa“* .........
‘TI'F:H."_: ‘‘‘‘‘‘
e
A
.'”HLH."T."".
;1‘%# 11‘.'."'"1;1 :
F i +
_'."'ﬂf1'1ﬂ“|1 :
c,‘.-'| ‘f (%% f
.rjrj ‘{ J‘ 1 1 4 1, t
" : | i ! u %
i i 1
e iy t- %
; “ i ‘Jl iﬂ ﬁ i 1 f 0
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Config. 1: alpha = 2.0°, eta = 0.0°, v = 40.0 m/s: Force Z,
14 27.9 Lx
I B |

0.00122
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1.4 Beispiel

e Strukturmodell:

W
i .
i i g ‘
S
\ { i
i it
4 L
P
. i ; P
y 1t &
L e
g
! *
P’ 5 b
LC 1: Applied Force Z,
5.92 133 259 Lx
| B ]
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1.4 Beispiel

 Resultierende:

Load resultants of aerodynamic component:

Config. 1: alpha = 2.0°, eta = 0.0°, v = 40.0 m/s

F = 0.000e+00, 0.000e+00, 6.073e+00] kN
M= 2.66le+01, -1.986e+00, 0.000e+00] kNm
Config. 2: alpha = 2.0°, eta = 5.0°, v = 40.0 m/s
= [ 0.000e+00, 0.000e+00, 7.059e+00] kN
M= 3.393e+01, -3.264e+00, 0.000e+00] kNm

Load resultants of solid component:

Loadcase 1:
F =] 0.000e+00, 0.000e+00, 6.073e+00] kN
M= 2.66le+01, -1.986e+00, 0.000e+00] kNm

Loadcase 2:

F [ 0.000e+00, 0.000e+00,
M [ 3.393e+01, -3.264e+00,

.059e+00] kN
.000e+00] kNm

(@ BEN
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1.4 Beispiel

- Vergleich der Verschiebungen:

LC 1: Displ. -
0 428 856 |<Y><
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1.4 Beispiel

- Bewertung:

* Die aus dem aerodynamischen Druck resultierenden Krafte
werden durch die Splines korrekt auf die Struktur Gbertragen.

* Die Verschiebungen der Struktur werden durch die Splines
korrekt auf das aerodynamische Netz Ubertragen.
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e Statische Divergenz:
- Der kleinste positive reelle Eigenwert von
Koo u|=q.0,, ) u,,
gibt den Staudruck an, bel dem statische Divergenz auftritt.

- In Abhangigkeit vom Pfeilungswinkel A ergeben sich fol-
gende Werte:

A -10° 0° 10°
qp 1,977 3,181 10,08 kPa
VD 57,17 72,51 129,1 m/s
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- Beim ungepfeilten Fllgel steht die Balkenachse senkrecht
zur Anstromrichtung. Der Biegewinkel hat keinen Einfluss

auf den Anstellwinkel.

- Beim gepfeilten Fllugel steht die Balkenachse schrag zur
Anstromrichtung. Der Biegewinkel andert den Anstellwinkel.

Y A y, y, Y A
A A
A ~
A O
¢, ¢,
—f——— B e
X X

o, ¥
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- Beim rtckwarts gepfeilten Flugel (positiver Pfeilungswinkel)
verkleinert der Beitrag des Biegewinkels den Anstellwinkel

und wirkt deshalb stabilisierend.

- Beim vorwarts gepfeilten Flugel (negativer Pfeilungswinkel)
vergrol3ert der Beitrag des Biegewinkels den Anstellwinkel

und wirkt deshalb destabilisierend.
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* Aeroelastische Analysen:

- Folgende Analysen werden durchgefihrt:

 Berechnung der Druckverteilung ohne Querruderausschiag
bei einer Geschwindigkeit von v =40 m/s flr alle drei Pfei-
lungswinkel und Vergleich mit dem starren Flugel

* Berechnung von Auftriebsbeiwert und Ruderwirkungsfaktor in
Abhangigkeit von der Geschwindigkeit fur alle drei Pfeilungs-
winkel

- Druckverteilungen:

* Die folgenden beiden Seiten zeigen die Druckverteilungen in
reprasentativen Fllgelschnitten fir die drei Pfeillungswinkel.

» Dargestellt ist jeweils der Druck fur den starren und den elas-
tischen Flugel.
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/\:-10°,y= 140 mm A= 0°,y= 140 mm A= 10°,y= 140 mm
1 1 1
— Rigid —— Rigid — Rigid
= 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible
o 0.6 0.6 0.6
=,
Q04 0.4 0.4
<
0.2 0.2 0.2
0 0 0
2-15-1-050 051 15 -15-1-050 05 1 15 -15-1-050 05115 2
A =-10°, y = 4620 mm A= 0°y=4620 mm A =10°,y = 4620 mm
1 1 1
— Rigid —— Rigid —— Rigid
= 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible
o 0.6 0.6 0.6
=,
Q04 0.4 0.4
<
0.2 0.2 0.2
0 0 0
2 15 1 -05 0 05 -15-1-050 051 15 -05 0 05 1 15 2
x [m] x[m] x[m]
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A =-10°, y = 7585 mm

A= 0°,y= 7585 mm

A=10° y = 7585 mm

1 1 1
— Rigid — Rigid — Rigid
= 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible 0.8 — Flexible
o 0.6 0.6 0.6
=3
Q04 0.4 0.4
<
0.2 0.2 0.2
0 0 0
25 -2 -15 1 05 0 -1 05 0 0.5 1 1 15 2 25
A =-10°y=9615 mm A= 0°y=9615mm A=10°y=9615 mm
1 1 1
— Rigid — Rigid — Rigid
= 0.8 — Flexible 0-8 — Flexible 0.8 — Flexible
o 0.6 0.6 0.6
=,
Q04 0.4 0.4
<
0.2 0.2 0.2
0 0 0
-3 25 -2 15 -1 -05 -1 -05 O 0.5 1 0.5 15 2 25 3
x[m] x[m] x[m]
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* Infolge der Torsion nimmt der Druck vor allem im auf3eren Be-
reich des Flugels zu.

* Dieser Effekt ist beim vorwarts gepfeilten Flligel besonders
ausgepragt.
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- Auftriebsbeiwert und Ruderwirkungsfaktor:

2.2

— A=-10°

25 30

35 40 45
v [m/s]

0.6

T

25 30 35 40 45
v [m/s]
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- Auftriebsbeiwert:

e Der Auftriebsbeiwert nimmt in allen drei Fallen mit zuneh-
mender Anstromgeschwindigkeit zu.

* Ursache dafir ist die Torsion, die zu einer Vergrof3erung des
Anstellwinkels flhrt.

* Beim vorwarts gepfeilten Fligel wird dieser Effekt durch die
Biegung verstarkt, wahrend er beim rlickwarts gepfeilten Flu-
gel abgeschwéacht wird.
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- Ruderwirksamkeuit:

Beim geraden und beim rickwarts gepfeilten Fligel nimmt die
Ruderwirksamkeit mit zunehmender Geschwindigkeit ab.

Ursache dafir ist die durch den Ruderausschlag bewirkte den
Anstellwinkel verkleinernde Torsion des Aul3enfligels.

Beim ruckwarts gepfeilten Fltgel fuhrt die vergrolerte Bie-
gung zu einer zuséatzlichen Abnahme des Anstellwinkels.

Beim vorwarts gepfeilten Fligel nimmt die Ruderwirksamkeit
mit zunehmender Geschwindigkeit zu.

Hier Uberwiegt der den Anstellwinkel vergrof3ernde Effekt der
Biegung, die durch die ausgeschlagene Klappe vergrofiert
wird, den Effekt der Torsion.
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