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PROJEKT BIGBIRD XL - MODELLBILDUNG UND SIMULATION EINES
UNBEMANNTEN ORNITHOPTERS MIT BIEGETORSIONSANTRIEB

Y. Dobrev, D. Moormann, Institut fur Flugsystemdynamik, RWTH Aachen University

Zusammenfassung

In diesem Beitrag wird ein nichtlineares flugdynamisches Modell eines Ornithopters vorgestellt. Die
schlagenden Fligel inklusive Stabgetriebe sind als System starrer Koérper modelliert. Die getrennte
Modellierung aller beweglichen Teile erlaubt eine prazise Bestimmung der Kinematik der Fligelbewegung
sowie des aktuellen Schwerpunkts und der Tragheitsmomente, welche sich wahrend eines Flligelschlags
zyklisch veréndern. Die aerodynamischen Krafte und Momente werden mit einem modifizierten
Streifentheoriemodell berechnet. Dieses verwendet stationdr gemessene Profilpolaren sowie Theodorsen-
Funktionen um den Einfluss des instationdren Wirbelnachlaufs zu bertcksichtigen. Dynamische
Abrisseffekte, welche effektiv den Anstellwinkelbereich mit angelegter Strémung eines schlagenden und
drehenden Profils erhéhen kénnen, werden ebenfalls bertcksichtigt.

1. EINLEITUNG

Im Rahmen des Forschungsprojekts ,BigBird XL“ wird
ein unbemanntes Luftfahrzeug (UAV) entwickelt,
dessen Antrieb nach dem Prinzip des Schwingenflugs
in der Natur erfolgt. Kennzeichen dieses Antriebs, der

in seiner technischen Ausfihrung auch als
Biegetorsionsantrieb  bezeichnet wird, ist die
funktionale Integration der beiden wesentlichen

Merkmale Auftriebs- und Schuberzeugung in den
Flugeln des Luftfahrzeugs. Nach den Vorbildern in der
Natur fuhren diese konstruktiven Merkmale zu einer
nahezu lautlosen und hocheffizienten Fortbewegung.
Bei einer Spannweite von 5 m ist BigBird XL fur ein
Abfluggewicht bis 25 kg und eine Nutzlast bis zu 10 kg
ausgelegt. Um den erfolgreichen kommerziellen
Einsatz in Anwendungsgebieten wie Naturschutz,
Paketzustellung und  Infrastrukturinspektion  zu
ermdglichen, ist eine vollstandige Automatisierung des
Flugbetriebs vorgesehen. Das Projekt wird aus Mitteln
des Zentralen Innovationsprogramms Mittelstand (ZIM)
des Bundesministeriums fur Wirtschaft und Energie
gefordert.

In diesem Beitrag wird ein nichtlineares
flugdynamisches Modell des Ornithopters vorgestellt,
welches als Grundlage fir die Entwicklung der
Flugregelungsalgorithmen des Fluggerats dient. Eine
Méglichkeit zur schnellen Simulation ist von groRem
Vorteil beim  Flugreglerentwurf, weshalb  der
Schwerpunkt auf die analytische Modellierung anstatt
von hochprazisen aber rechenintensiven CFD-
Methoden gesetzt wurde. Die damit verbundenen
Modellierungsfehler sind akzeptabel sofern das Modell
die wesentlichen flugdynamischen Eigenschaften des
Systems wiedergibt. Das Ergebnis ist ein generisch
aufgebautes und damit fUr kinstliche Végel beliebiger
Konfiguration anwendbares Simulationsmodell,
welches die Visualisierung des Flugs in Echtzeit
ermoglicht.

Das Ornithoptergetriebe ist als System starrer Kérper
modelliert und erlaubt die genaue Bestimmung des
Anstrdomungszustands an jedem Punkt des Fluggerats.
Das Aerodynamikmodell beruht auf der Streifentheorie
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und berlcksichtigt Effekte die vom instationaren
Nachlauf der schlagenden Fligel hervorgerufen
werden. Das Simulationsmodell wurde in der
MATLAB/Simulink-Umgebung von Mathworks

implementiert.
2. BIGBIRD XL

BigBird XL wurde nach dem Vorbild der Moéwe
entworfen (BILD 1). Die Fligel sind zweigeteilt, wobei
Innenfligel und AuRenfligel Uber ein Trapezgelenk
verbunden sind. Die Schlagbewegung wird von einem
Elektromotor im Rumpf lber ein Reduktionsgetriebe
angetrieben. Die AuRenfligel kénnen mittels in den
Spitzen eingebauten Servomotoren gegenlber den
Holmen verdreht werden. Diese aktive Torsion dient
der Schuberzeugung und ist ein  wichtiges
Alleinstellungsmerkmal des Fluggerdts. Nach dem
Vorbild der Natur kann die Verdrehung Uber den
Schlagzyklus so gesteuert werden, dass eine
hocheffiziente ~ Schub- und  Auftriebserzeugung
stattfindet. Hierzu ist eine Phasenverschiebung von
Schlag- gegentiber Drehbewegung von 90° notwendig
[1]. Die Lagesteuerung erfolgt durch Anstellen von
Hohen- und Seitenleitwerk, sowie durch differentielles
Verdrehen der Auf3enfligel.

X%

BILD 1. BigBird XL: Vorldufiges Rendering
3. DAS MODELL

Das flugdynamische Ornithoptermodell kann in zwei
Hauptkomponenten aufgeteilt werden:
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1) Kinematikmodell: Berechnet die Bewegung
des Multikérpersystems unter dem Einfluss
der Luft-, Antriebs- und Gravitationskraften.

2) Aerodynamikmodell: Berechnet die Luftkrafte
und —momente die auf den aerodynamischen
Flachen bei entsprechender Anstrdomung
angreifen.

Im Folgenden werden beide Teilmodelle detailliert
vorgestellt.

3.1.

Die Flugel haben einen nicht vernachlassigbaren Anteil
am Gesamtgewicht des Fluggerats. Hiermit verursacht
deren Schlagbewegung eine entgegengerichtete
Oszillation des Rumpfs sowie eine zyklische
Veradnderung des Fluggerdteschwerpunkts und der
Tragheitsmomente. Um diese Effekte zu erfassen
wurden alle  beweglichen Teile als starre
massebehaftete Koérper modelliert, welche gelenkig
miteinander  verbunden sind. Die  einzelnen
Komponenten wurden als vereinfachte Volumenkd&rper
mit homogener Masseverteilung modelliert (BILD 2).
Die Annahme der Starrheit bedeutet, dass keine
aeroelastischen Effekte (Durchbiegung und Torsion)
berilcksichtigt werden kénnen. Da der Auf3enfliigel von
BigBird XL mittels Servomotoren aktiv tordiert und in
Stellung gehalten wird, spielt hier die aeroelastische
Verdrehung nur eine untergeordnete Rolle. Die
Voraussetzung dafir ist, dass der Fligel nur vom
Servo verdreht wird und nicht unter der
aerodynamischen Last nachgibt. Fur Ornithopter,
welche nur passive Torsion zur Schuberzeugung
nutzen ware diese Art der Modellierung wegen der
fehlenden aeroelastischen Rickkopplung ungeeignet.
Die aeroelastische Durchbiegung der Flachen wird im
Auslegungsprozess durch konstruktive MalRnahmen
gering gehalten, so dass deren Modellierung nicht
erforderlich ist.

Kinematikmodell

BILD 2. Kinematikmodell in Simscape

Die Starrkérperannahme fiihrt dazu, dass der Einfluss
der Flugelverdrilung auf den Anstrémungszustand
nicht modellintern behandelt werden kann. Deswegen
werden in einem nachgelagerten Schritt die
Anderungen der Anstrdmung der einzelnen Streifen
durch die Verdrehung berechnet. Die Schwerpunkt-
und Tragheitsédnderungen in Folge der Fllgeltorsion
werden vernachlassigt.

Die  Anstromungszustdénde an den einzelnen
Fligelpositionen ergeben sich aus der Uberlagerung
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der Fligelbewegung relativ. zum Rumpf und der
Bewegung des Rumpfs gegenuber der Luft, welche
Uber die entstehenden Luftkrafte gekoppelt sind.
Tragheitsbedingt' fuhrt der Rumpf eine oszillierende
Bewegung in vertikaler Richtung die gegenphasig zur
Fligelbewegung verlauft. Diese kann sich beim
Einsatz von Inertialsensoren im Freiflugmodell unter
Umstédnden stérend auf die Lagebestimmung
auswirken, so dass ihre genaue Kenntnis von
besonderem Interesse ist. Alle aerodynamischen
Flachen sind getrennt modelliert um
Anstrémungsunterschiede im Schiebe- und Kurvenflug
zu erfassen.

Das Kinematikmodell wurde in der Simulationssoftware
Simscape von Mathworks implementiert. Simscape
ermdglicht die schnelle Erstellung von Modellen

physikalischer Systeme innerhalb der Simulink-
Umgebung.
3.2. Aerodynamikmodell

Der wichtigste flugdynamische Unterschied von
Ornithoptern  im  Vergleich zu  konventionellen
Flugzeugkonfigurationen ist die  hochfrequente
Flugelbewegung (Schlagen und Drehen), welche
instationare Anstromungszusténde an den
aerodynamischen Flachen zur Folge hat.

In der Literatur sind zahlreiche Anséatze zur
Modellierung der aerodynamischen Wechselwirkungen
bei schlagenden und drehenden Flugeln zu finden. Die
Grundlagen dafur hat Theodorsen [2] mit seinen
Untersuchungen  zu  Flattererscheinungen  von
Tragfligeln an Verkehrsflugzeugen erschaffen. Die
Theorie wurde auf Fligeln endlicher Spannweite durch
Garrick [3] erweitert. Scherer [4] entwickelte in den
60er Jahren eine geschlossene analytische Methode
zur Berechnung der Krafte und Momente auf
schlagende, drehende und schwenkende Tragflédchen
endlicher Spannweite. Delaurier [5] erweiterte dieses
Modell unter Verwendung der Streifentheorie auf
Flugel beliebiger Grundrissform. Weiterhin stellte Kim
[6] eine verbesserte Betrachtung des dynamischen
Abrissverhaltens vor.

Ss—

BILD 3. Aufteilung des Flugels in Streifen

In diesem Beitrag wird ein  modifiziertes
Streifentheoriemodell zur Simulation der Aerodynamik
angewendet. Hierzu wird der Fligel in diinnen Streifen
in  Spannweitenrichtung unterteilt (BILD 3). Die
Kopplung mit dem Kinematikmodell erlaubt eine
genaue Bestimmung der quasistationaren Anstromung
an jedem Streifen. Die zusatzlich zu
bertcksichtigenden instationdren Effekte k&énnen
folgendermaflen zusammengefasst werden:

" Natiirlich fuihrt das Fluggerat auch durch die wechselnde
Auftriebskraft eine Oszillation aus.
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1) Die Flugelbewegung verursacht einen
instationdren Wirbelnachlauf. Dieser induziert
eine zusétzliche zyklische Anstrémung am
Flagel.

2) Durch die Drehung des Profils entsteht durch
die zusétzliche Zirkulation die sogenannte
Nasensaugkraft.

3) Die Drehung des Profils kann den
Abrisspunkt des Profils zu hoéheren oder
tieferen Anstellwinkeln verschieben
(dynamischer Strémungsabriss).

4) Um das Profil zu beschleunigen muss auch
die in Beschleunigungsrichtung stehende Luft
beschleunigt werden. Dies fihrt zum
sogenannten ,apparent (added) mass effect".

Auf einen Flugelstreifen wirken hiermit folgende
aerodynamische Krafte und Momente:

(1) L=Lr+Lam
(2) D =Dr+ Dy,
(3) M = My + My,

Dabei kennzeichnet der Index I' die Anteile durch
Zirkulation und am diejenigen die sich aus dem ,added
mass“-Effekt ergeben. Die wirkenden Inertialkrafte
werden im Kinematikmodell behandelt und werden hier
nicht betrachtet. Die instationaren
zirkulationsbedingten Krafte und Momente setzen sich
aus den stationdren Werten die sich bei einem
aquivalenten Anstellwinkel @, und Anstrémung V
ergeben wirden, sowie aus den rotationsbedingten
Nasensaugkraft T, und Moment M,,.

(4) Lp=Le+Lrs
(5) Dr =D+ Drg
(6) Mpr=M,+ My

Zunachst werden die dquivalenten stationaren Krafte
und Momente betrachtet. Der kinematische
Anstrémungszustand an einem beliebigen Punkt auf
der Sehne eines Fligelstreifens ist in BILD 4
dargestellt. Die Anstrémung des Profils setzt sich
folgendermalen zusammen:

—

(7) Vy = Vo + Vi + Ve

8) Vpo =6, xBx
Dabei sind V, die freie Anstrémung, V, die
Anstrémung am entsprechenden Streifen durch die
Schlagbewegung und @) die Anstrdmung die aus der

Profildrehung 97 mit dem Hebelarm Ax an der
betrachteten Sehnenposition resultiert.

BILD 4. Kinematischer  Anstrdbmungszustand am
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Fligelstreifen (Abschlag)

Laut Scherer ist der Anstellwinkel am %-Punkt der
Profilsehne malgeblich fiir die Berechnung der
Luftkrafte, die durch Zirkulation entstehen.
— tan—1 Ypz3/ac

(9) a, =tan T
Wenn das Profil um einen mittleren Anstellwinkel
oszilliert kann ap in einem stationdren und einem
instationaren Anteil aufgeteilt werden.

(10) Ap = Ay + Ajnst

Aus diesen kann ein A&quivalenter Anstellwinkel
berechnet werden, mit welchem aus stationar
gemessenen Polaren die instationdaren Luftkrafte
berechnet werden kdnnen. Der instationdre Anteil wird
zu diesem Zweck mit Hilfe von Theodorsen-Funktionen
angepasst. Diese verursachen eine Reduktion des
effektiven Anstellwinkels, sowie eine Zeitverzégerung
desselben.

(11)al{nst = &inStVFz +G*

(12) Ainst @)= ainst(t —At)
= Lan1(=¢

(13)At—mtan ( F)

F und G sind der Real- und der Imaginarteil der
komplexen Theodorsen-Funktion C, welche von Jones
[7] fur einen Flugel endlicher Streckung A berechnet
wurde.

(14) C(k,A) = F(k,A) + i - G(k, A)

Scherer gibt folgende Annadherungsgleichungen fur F
und G an:

C k2

(15) F(k, ) =1 -2
_ GGk
(16) Gl M) = =377

(17) ¢, = 05 (=)

A+2.32
0.772

Dabei sind A die Fligelstreckung und k die mit der

mittleren  Flugeltiefe ¢,, berechneten reduzierte
Frequenz:
= m®
(19)k = 0

Die verwendete Theodorsen-Funktion ist mit ihrem
Wert fir den stationdren Fall (k =0) normalisiert
worden [4]. Dies wurde aus dem Grund gemacht, dass
Auftriebsbeiwerte aus gemessenen  3D-Polaren
eingesetzt werden kénnen. In dieser Arbeit werden mit
Xfoil [8] generierte 2D-Polaren verwendet, so dass fur
den &quivalenten 3D-Anstellwinkel gilt:

A A
(20) ae3p = oen Fe2p = 5 (@ + Ainst)

Damit kénnen die Beiwerte fur Auftrieb, Widerstand
und Nickmoment aus der 2D-Polare bestimmt werden.
Fur einen Streifen der Teil eines Fligels endlicher
Streckung ist, ergeben sich dann folgende 3D-
Beiwerte:

(21) Cp3p = Cap (“e,an)

CZ
(22) Cp3p = Cpap (%,30) + ﬁ
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(23) Cyzp = CM.ZD(ae,3D)

Mit e wird der Oswald-Faktor bezeichnet, der die
Abweichung von der elliptischen Auftriebsverteilung
berlcksichtigt. Jetzt kénnen die Krafte und das
Nickmoment am Streifen berechnet werden.

(24)L, = Crap2V2s
(25) D, = Cpap2V2S
(26) M, = Cp3p §V25c

Hier sind S die Streifenflache, ¢ die Profiltiefe und V
der Betrag der Anstrdomungsgeschwindigkeit im
Mittelpunkt der Profilsehne. L, und D, wirken bei %4 der
Profiltiefe und sind jeweils senkrecht und parallel zur
Anstrémungsrichtung in diesem Punkt, die durch den
Winkel a, 1,4 gegeben ist.

(27) Te1/a = Ae — 2)/

y ist die Anstellwinkelanderung uber Y4 der Profiltiefe
auf Grund der Profilrotation 6:

(28)y = tan"* (2)

Fir die rotationsbedingte Nasensaugkraft gilt nach
Scherer:

(29) Ts = 2my - gVZS -tany

Diese wirkt als Schubkraft in Richtung der Profilsehne.

Durch die Rotation entsteht auch das
Dampfungsmoment M,,:
—_I, . Py2
(30) M, = Sy 5Visc
a>0
—_— —_—

\
\é X
e
_—

BILD 5. Schlagzyklusbereich in welchem dynamische
Abrisseffekte ausgenutzt werden kénnen

Die schlagenden und drehenden Flugel erfahren vor
allem in den Bereichen um den unteren und oberen
Totpunkt schnelle Anstellwinkelanderungen. Ein
Anstellwinkelzuwachs, wie am Anfang des Abschlags
(BILD 5), kann dazu fuhren, dass der Strdmungsabriss
des Profils im Vergleich zum stationaren Fall verzdgert
wird und somit wesentlich héhere Auftriebsbeiwerte
erzielt werden konnen. Dieser Effekt, der als
dynamischer Abriss bezeichnet wird, ist vor allem bei
dinnen Profilen mit Vorderkantenabriss ausgepragt
und wurde unter anderem in [9] und [10] beschrieben.
Das genaue Verhalten ist von vielen Parametern, wie
zum Beispiel Profilform, Machzahl, dem mittleren
Anstellwinkel und der genauen Bewegungsform
abhangig und damit schwer modellierbar. Weiterhin
hat der Auftriebsverlauf eine deutlich ausgepragte
Hysterese.

Zur Modellierung wird angenommen, dass die
Anstellwinkeldnderungen durch Schlagen und Drehen
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gleichgestellt sind. Nach Prouty [11] gilt dann:

(31) Astall,dyn — Xstall,stat = Aa =y - Sign(d)\/%

Fir den Faktor y ist bei Prouty in Anlehnung auf [12]
fur eine Machzahl von 0.2 der Wert 0.51 zu finden.
Dieser wird von Larijani [13] und Kim [6] auch im
tieferen Machzahlbereich verwendet. Der dynamische
Abrisswinkel wird auf den doppelten statischen
Abrisswinkel begrenzt ( [6], [4]).

Mit Ax lasst sich ein Referenzanstellwinkel bestimmen:
(32) Aref = Ae3p — Aa

Dann kann mit dem Auftriebsbeiwertgradient beim
Referenzanstellwinkel  C, .. der entsprechende
dynamische Auftriebsbeiwert bestimmt werden:

CL(@re
(33) Cy oy = “eLrer)

Qref
(34) CL,dyn = CLa,ref * e 3p

Diese Vorgehensweise hat den Vorteil, dass der
Auftriebszuwachs bei héheren Anstellwinkeln durch die
Form der statischen Polare abgeschwécht wird und
somit realistischer ist. Trotzdem darf dieses stark
vereinfachte Modell nur als grobe N&herung zum
realen Verhalten betrachtet werden.

Hiermit wurden alle GréR3en, die in Gl.(4)-(6) auftreten,
angegeben. Die noch nicht behandelten ,added mass*-
Anteile in Gl. (1)-(3) entstehen durch Tragheitskrafte
die zum Beschleunigen der Luft durch den Flugel
aufgebracht werden missen. Die Krafte wirken im
Mittelpunkt ~ der  Profilsehne und sind der
Profilbeschleunigung entgegengesetzt. Scherer [4] gibt
fur die ,added mass“ von Flugeln endlicher
Spannweite folgende Formel an:

(85)am = \/1:\71)11 G)z b

Diese gilt fur Beschleunigungen senkrecht zur
Profilsehne. Fur Beschleunigungen parallel zur
Profilsehne wird der Ausdruck mit dem Quadrat der
relativen Profildicke multipliziert. Damit ergeben sich
die Ausdricke fur die Quer- und die Langskraft und
das Nickmoment.

(36) Qum = —am - aq
(37) Xym = —am - (%)2 “Qy

(38) M,,, = —am - K (g)2 g

Fir K wird folgende N&herungsformel eingesetzt:

0.17 A
A+1.43

Aus Qun und X,, konnen durch eine
Transformation L, und D,,, berechnet werden.

(39)K = +0.33

triviale

Bisher wurde bei der Berechnung der Anstrémung V
der Einfluss des Nachlaufs vernachlassigt. Nach
Scherer kann der gesamte induzierte Anstellwinkel als
Differenz vom kinematischen Anstellwinkel und dem
aquivalenten instationaren Anstellwinkel ausgedruckt
werden. Zusétzlich dazu kommt der induzierte Winkel
aus endlicher Spannweite.

c
(40)a,-=ap—ae+$
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Unter der Annahme, dass die induzierte
Geschwindigkeit beim %-Punkt senkrecht zur freien

Anstrémung ist, ergibt sich fur den Anteil in
Strémungsrichtung:
(A1) uing = —Vi ac tan(a)sin(a, — @q/4c)

Und fur die wahre Anstrémung:
(42) U= Uoo + Uind

Leider héngt wu,gsvon U ab, so dass kein
geschlossener Ausdruck dafiir angegeben werden
kann. Deswegen wird der Abwindeinfluss mit einem
Zeitschritt  Verzégerung angewendet. Es  wird
angenommen, dass jeder Fliigelstreifen einen eigenen
Abwind erzeugt, der keine der benachbarten Streifen
beeinflusst.

4. SIMULATION
4.1. Aufbau

Der Aufbau der Ornithoptersimulation ist in BILD 6
schematisch dargestellt. Im Kinematikmodell wird aus
dem Bewegungszustand des Fluggerats gegeniber
der ruhenden Luft die Anstrdmung an den
verschiedenen aerodynamischen Flachen berechnet.
Diese kann dann noch mit einem vorgegebenen
Windfeld Uberlagert werden. Aus dem
Anstrémungszustand werden die aerodynamischen
Krafte und Momente nach 3.2 berechnet. Um die
Schleife  zu  schlieBen  werden diese dem
Kinematikmodell als externe Krafte zugefuhrt. Der Flug
kann in einer 3D-Visualisierungsumgebung beobachtet
werden.

Fliigel-Rumpf-Kinematik

Kréfte &
Momente

Anstrémung

Visualisierung

BILD 6. Aufbau der Ornithoptersimulation
4.2.

Mit der beschriebenen Simulationsumgebung wurde
der Flug vom Festo SmartBird [14] simuliert. SmartBird
hat eine Spannweite von 2 m bei einer Abflugmasse
von 0,5 kg und eine Auslegungsfluggeschwindigkeit
von 5m/s. Es wurde in 2012 entwickelt und fuhrt
seitdem regelmafRig handgesteuerte Fliige durch. Da
SmartBird nicht mit einem Flugcomputer ausgestattet
ist, existieren dazu keine ausflhrlichen
Flugdatensatze. Dies macht eine detaillierte
Validierung des Simulationsmodells zum aktuellen
Zeitpunkt nicht méglich.

Ergebnisse

Das Fluggerat wurde in der Simulation manuell fur
einen Geradeausflug ausgetrimmt. Da der kinstliche
Vogel eine leicht instabile Spiralbewegung aufweist,
wurde ein Rolllageregler implementiert, der diese
stabilisiert. Die Ansteuerung der AuRenfliigel erfolgt
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nach dem Prinzip der teilweise linearen Kinematik mit
einer Phasenverschiebung von 100°, welche in [14]
vorgestellt wurde. Die zeitliche Relation von Schlag-
und Drehbewegung ist in BILD 7 dargestellt. Das
Fluggerat befindet sich auf einem Grenzzyklus bei
einer Schlagfrequenz von ca. 3 Hz, wobei sich eine
Fluggeschwindigkeit von  4,5m/s bei einer
Leistungsaufnahme fiir das Schlagen von 6 W einstellt.
Diese Ergebnisse zeigen eine gute Ubereinstimmung
mit den Eckdaten von SmartBird.

Schlag- und Drehbewegung

35 35.2 35.4 35.6 35.8 36

Zeit (s)
BILD 7. Zeitliche Relation von Schlag- und

Drehbewegung des AuRenfliigels

Horizontale Bewegung
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BILD 8. Geradeausflug, Horizontalbewegung

BILD 10-10 zeigen die zeitlichen Verlaufe einiger
FlugzustandsgréRen im stationdren Geradeausflug.
Zur Referenz ist immer die vertikale Position der
AulRenfliigelspitze angegeben. Zyklische Anderungen
mit der Frequenz der Schlagbewegung sind bei allen
Groéfien zu beobachten. Der Vogelrumpf fiihrt vertikale
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Oszillationen mit einer Amplitude von ca. 5 cm bei
maximalen Geschwindigkeiten von ca. 1 m/s aus. Die
z-Beschleunigungen sind im Rahmen von 2g, wobei
bei schnellerem Schlagen, zum Beispiel im Steigflug,
noch héhere Werte zu erwarten sind. Es ist eine
Nickschwingung mit einer Amplitude von ca. 6° zu
beobachten.

Vertikale Bewegung
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5. AUSBLICK

Es wurde ein nichtlineares flugdynamisches
Simulationsmodell fiir Ornithopter vorgestellt. Damit
kann die Klasse der kinstlichen Végel mit starren
gelenkigen Flugeln, welche aktive Torsion zum
Vortrieb einsetzen, simuliert werden. Das Modell wird

CCBY-NC4.0

sowohl in der Auslegungsphase als auch bei der
Flugreglerauslegung von BigBird XL eingesetzt.

Eine ausfihrliche Validierung des Modells mit
Flugversuchsdaten steht noch aus. Zu diesem Zweck
wird am Institut fur Flugsystemdynamik das Prototyp
BigBird M (Abflugmasse 3 kg, Spannweite 2 m)
entwickelt. Damit werden auch Regelungsalgorithmen
vor dem Einsatz auf BigBird XL erprobt.
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