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Beschreibung 

Technisches Gebiet

[0001] Die vorliegende Erfindung betrifft ein neues 
Fluggerat, insbesondere ein Fluggerat das durch eine 
neue Form gekennzeichnet ist.

Stand der Technik

[0002] Herkbmmliche Fluggerate weisen einen zylin- 
drischen Rumpf fur die Passagiere Oder die Fracht auf, 
einen Tragflugel fur den Auftrieb und ein Leitwerkfurdie 
Aufrechterhaltung der Flugstabilitat. Die Fliigel haben 
eine grosse Streckung, was aber den Nachteil hat, dass 
durch die grossen Biegemomente grosse Krafte entste- 
hen und der Flugel dementsprechend massiv gebaut 
werden muss. Das nutzbare Volumen bei herkommli- 
chen Fluggeraten ist bezogen auf die ausseren Abmes- 
sungen unddiebenetzteOberflacheklein. Der Auftrieb, 
der durch grossere Flugel erzeugt wird, wird durch das 
zusatzliche Gewicht teilweise wieder aufgehoben.
[0003] Es wurden auch sogenannte Nurflugler (Flying 
Wings) beschrieben, bei welchen der Rumpf so gestal- 
tet ist, dass auch dieser Auftrieb erzeugt. Auf das Leit- 
werkwird verzichtet. Man kann sogarsoweit gehen und 
den Rumpf ganz in den Flugel integrieren, urn bessere 
Flugleistungen zu erzielen. Wahrend beim Schwanz- 
fluggeratdie Flugleistungvom Flugel und die Nicksteue- 
rungsowiedie Langsstabilitatvom Leitwerk bewerkstel- 
ligtwird, muss ein schwanzloses Fluggerat alle drei Auf- 
gaben mit dem Flugel erzielen. Ein wesentlicherTeil des 
Flugels muss diese Aufgaben ubernehmen und kann 
nicht fur die Auftriebserzeugung ausgelegt werden. 
Deshalb wird eine grossere Flugelflache benotigt, als 
bei einem Schwanzfluggerat.
[0004] Da Nurflugler nur einen kurzen Leitwerkshe- 
belarm haben, sind sie sehr empfindlich auf die Schwer- 
punktlage. Wegen der Kopplungen der Parameter sind 
sie schwierig auszulegen.
[0005] Bei hohen Geschwindigkeiten kann der Flugel 
eines Fluggerats kleiner gehalten werden. Es ist sogar 
moglich, den Rumpf des Fluggerates so auszugestal- 
ten, dass der Rumpf bei hohen Fluggeschwindigkeiten 
den benotigten Auftrieb selber erzeugen kann. In die- 
sem Fall werden Flugel gar nicht mehr benotigt. Solche 
Fluggerate werden Lifting Body genannt. Lifting Bodys 
haben wegen der geringen Streckung der Auftriebsfla- 
che den Nachteil, dass der induzierte Widerstand bei 
grossen Anstellwinkeln sehr hoch werden kann. Ein 
weiterer Nachteil einer solchen Konstruktion ist, dass 
zum Starten und Landen eine hohe Geschwindigkeit be
notigt wird.
[0006] EP-A-0 596 131 offenbart ein Flugobjekt, wel
ches auf einem Luftkissen schwebt, wobei das Luftkis- 
sen beim Starten und beim Landen wirkungsvoll einge- 
setzt werden soil. Durch diverse Einrichtung wie be- 
stimmte Tragflugel, eine Einrichtung zur Erzeugung ei

nes Luftkissens, ein Kontrollsystem zur gasdynami- 
schen Kontrolle der Grenzschichten als auch durch ein 
Kontrollsystem zur Kontrolle der die Hinterkante der 
Tragflugel verlassende Stromung sowie durch verschie- 
dene andere Mittel wird dieses Ziel erreicht. US-A- 
5,813,628 offenbart ein bestimmtes Flugzeug mit einem 
auftrieberzeugenden Rumpf und einem Fldhenleitwerk, 
welches unter bestimmten Bedingungen einen niedri- 
gen Reibungswiderstand aufweist. EP-A-0 976 651 of
fenbart ein Flugzeug, welches einen bestimmt geform- 
ten Korper und bestimmt geformte Flugel aufweist. 
US-A-4,033,526 und GB-A-1 075 403 offenbaren je- 
weils ein Fluggerat mit einem auftrieberzeugenden 
Rumpf, wobei die Eintrittskanten gerade sind.

Zusammenfassung der Erfindung

[0007] Ausgehend vom Stand der Technik ist nun das 
Ziel der Erfindung, ein Fluggerat vorzuschlagen, das ei
ne kleine Streckung und somit eine kleine Spannweite 
hat, zugleich aber gute Gleiteigenschaften aufweist.
[0008] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist die Erzielung einer guten Steuerbarkeit.
[0009] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist die Erzielung eines moglichst guten Wirkungsgrades 
fur die Triebwerksinstallation.
[0010] Ein weiteres Ziel der Erfindung ist es, einen 
moglicht guten Wirkungsgrad des Einlaufs und des 
Triebwerksfurdiewichtigsten Flugphasen (Start, Steig- 
flug, Reiseflug, usw.) zu erwirken.
[0011] Ein weiteres Ziel derErfindung istes, ein Flug
gerat mit einem moglichst guten Wirkungsgrad der 
Schubduse zu bauen.
[0012] Ein weiteres Ziel derErfindung istes, ein Flug
gerat zu bauen, in welchem der Zusatzwiderstand, der 
durch die Triebwerksanlage verursacht wird, reduziert 
wird.
[0013] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist, die Betriebskosten im Vergleich zu herkommlichen 
Fluggeraten zu reduzieren.
[0014] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist, die Uberlebenschancen der Passagiere im Falle ei
nes Unfalls zu erhohen.
[0015] Ein weiteres Ziel ist, die Larmemission von sol
chen Fluggeraten zu verkleinern.
[0016] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist die Erhohung der wirtschaftlichen Reisegeschwin- 
digkeit.
[0017] Ein weiteres Ziel der vorliegenden Erfindung 
ist die Reduzierung der Minimalgeschwindigkeit und so
mit eine Flerabsetzung der Start und Landegeschwin- 
digkeit eines solchen Fluggerats.
[0018] Ein weiteres Ziel ist, einen selbststartenden 
Liftingbody zu bauen.
[0019] Diese Ziele werden mit einem Fluggerat er
reicht, das die Merkmale des unabhangigen Anspruchs 
aufweist. Bevorzugte Ausfuhrungsbeispiele werden in 
den abhangigen Anspruchen angegeben.
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[0020] Insbesondere werden diese Ziele durch ein 
Fluggerat erreicht, mit einem auftrieberzeugenden 
Rumpf, dessen grosste Spannweite im mittleren Drittel 
der Gesamtlange liegt, und dessen Grundriss sich im 
vorderen Drittel und im hinteren Drittel progressiv ver- 
jungt und Flugel aufweist. Die Flache der Projektion bei- 
der Flugel in einer horizontalen Ebene stellt weniger als 
30, vorzugsweise weniger als 20, in einer noch bevor- 
zugten Variante weniger als 15 Prozent der Projektion 
in eine horizontale Ebene der gesamten Auftriebsflache 
dar. Sie befinden sich am mittleren Drittel der Gesamt
lange des benannten Rumpfes. Das Fluggerat hat noch 
ein Flohenleitwerk am hinteren Drittel des Rumpfes, das 
vorzugsweise ungefahr die gleiche Spannweite hat wie 
das benannte mittlere Drittel des Rumpfes.
[0021] Das erfindungsgemasse Fluggerat unter- 
scheidet sich von bekannten Fluggeraten durch eine 
neue Verteilung der Auftriebflache entlang der Langs- 
achsevon herkommlichen Fluggeraten. Das Verhaltnis 
zwischen der Auftriebsflache des zweiten langlichen 
Drittels des Fluggerates einschliesslich den Flugeln, 
und der Auftriebsflache des ersten Drittels des Flugge
rates liegt vorzugsweise zwischen 1.6 und 3.0, wahrend 
das Verhaltnis zwischen der Auftriebsflache des zwei
ten Drittels des Fluggerates einschliesslich den Flugeln, 
und der Auftriebsflache des dritten Drittels des Flugge
rates zwischen 2.0 und 4.0 liegt. Die Auftriebsflache des 
dritten Drittels des Rumpfes ist aber kleiner als die Auf
triebsflache des ersten Drittels des Fluggerates.
[0022] Diese Konstruktion hat den Vorteil, dass sie 
sehrkompaktsein kann. Durch die geringe Spannweite, 
die durch einen auftrieberzeugenden Rumpf und kleine 
Flugel ermoglicht wird, sind die auf die Struktur wirken- 
den Momente kleiner als bei herkommlichen Fluggera
ten, so dass die Tragstruktur leichter und trotzdem stabil 
gebaut werden kann.
[0023] Diese Konstruktion hat auch den Vorteil, dass 
die Verteilung der Querschnitte des Fluggerates entlang 
der Langsachse des Fluggerates fast optimal ist, urn ei
ne hohere wirtschaftliche Reisegeschwindigkeit im 
transsonischen Bereich zu ermdglichen.
[0024] Die Flugel sind klein und horizontal, Oder fast 
horizontal. Die Flache der Projektion beider Flugel in ei
ner vertikalen Ebene stellt weniger als 60 Prozent der 
Flache der Projektion beider Flugel in einer horizontalen 
Ebene dar. Da ein Leitwerk vorhanden ist, lasstsich ein 
solches Fluggerat leichtsteuern. AnstattmitQuerrudern 
erfolgt die Steuerung urn die Langsachse nur durch ge- 
gensinnigen Ausschlag der Flohenruder.
[0025] Das Cockpit ist vorzugsweise in einer wulstar- 
tigen Verdickung auf der Rumpfoberseite angebracht, 
wobei die benannte Verdickung gleich lang ist wie der 
benannte Rumpf. Dies hat zur Folge, dass der Interfe- 
renzwiderstand zwischen Cockpit und Rumpf minimiert 
wird.

Kurze Beschreibung der Figuren

[0026] Nachfolgend werden anhand derZeichnungen 
bevorzugte Ausfuhrungsbeispiele des Erfindungsge- 
genstandes beschrieben.

Die Fig. 1 zeigt den Grundriss des Rumpfes.

Die Fig. 2 zeigt den Rumpf mit den Flugeln.

Die Fig. 3 zeigt den Rumpf mit ubergangslos inte- 
grierten Flugeln.

Die Fig. 4 zeigt den Rumpf mit ubergangslos inte- 
grierten Flugeln und mit einem Flohenleitwerk.

Die Fig. 5 zeigt drei verschiedene Ansichten des ge
samten Fluggerates mitdem Rumpf, ubergangslos 
integrierten Flugeln und mit einem ubergangslos in- 
tegrierten Flohenleitwerk.

Die Fig. 6 zeigt einen Querschnitt des Fluggerats, 
bei welchem vor allem das Triebwerk und die An- 
ordnung der Lufteinlasse ersichtlich sind.

Die Fig. 7 ist eine Tabelle, die den Luftwiderstand 
von dreidimensional umstrombaren Korpern mit 
zweidimensional umstrombaren Korpern ver- 
gleicht.

Wege zur Ausfuhrung der Erfindung

[0027] Eine elliptische Auftriebsverteilung ist die effi- 
zienteste Art, urn mit einem ebenen Flugel Auftrieb zu 
erzeugen. Flugel mit kleiner Streckung habe fast ellipti
sche Auftriebsverteilungen fur einen grossen Bereich 
von Verjungung und Pfeilung. Es braucht relativ viel 
Schrankung, damit die Auftriebsverteilung nicht mehr 
elliptisch ist. Flugel mit grosser Streckung sind diesbe- 
zuglich viel heikler, da braucht es nicht viel, urn mit einer 
anderen Verjungung des Flugels Oder einer nicht ganz 
korrekten Schrankung des Flugels die Auftriebsvertei
lung zu andern.
[0028] Der schadliche Widerstand von umstromten 
Korpern ist am kleinsten, wenn die Stromung dreidimen
sional urn den Korper stromen kann. Beispiele hierzu 
sind in der Figur7zufinden (Quelle: Fluid Dynamic Drag 
/Hoerner Seite 3-17).
[0029] Ausgehend von diesen Uberlegungen ist es al
so vorteilhaft, wenn die Auftriebsflache so gestaltet wird, 
dass sie dreidimensional umstromt werden kann.
[0030] Es ist daher vorteilhaft, wenn der Grundriss der 
Auftriebsflache ein aerodynamisches Profil aufweist. 
Dadurch kann die Stromung nicht nur uber und unter 
der Auftriebsflache fliessen, sondern auch seitwarts urn 
die Auftriebsflache. Die Figur 1 zeigt ein Beispiel des 
Grundrisses eines Rumpfes 1 mit einer Eintrittskante 
10, der als Auftriebsflache wirkt und nach diesem Prin-
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zip gestaltet ist.
[0031] In diesem Falle entspricht der Grundriss des 
Rumpfes 1 einem symmetrischen Profil, dessen Dicke 
(Spannweite 11) 50% der Lange (Langsachse 12) ent
spricht. H ier scheint ein Wert zwischen 30 und 60%, vor- 
zugsweise zwischen 40 und 50%, vorteilhaft zu sein. 
Der Rumpf 1 ist in ein vorderes Drittel 13, ein mittleres 
Drittel 14 und ein hinteres Drittel 15 eingeteilt.
[0032] DerGrundriss und derSeitenriss derbeschrie- 
benen Grundform haben beide aerodynamische Profile, 
im Gegensatz zu herkommlichen Fluggeraten, bei wel- 
chen nur der Seitenriss aerodynamisch vorteilhaft ist.
[0033] Mit diesem Grundriss ist derschadliche Wider- 
stand minimal. Der induzierte Widerstand ist aber durch 
die kleine Streckung gross. Dort wo die Seitenkanten 
ungefahr parallel verlaufen, entsteht bei kleinen Anstell- 
winkeln ein Druckausgleich. Luft von der Auftriebsfla- 
chenunterseite stromt auf die Auftriebsflachenobersei- 
te. Dieser Effekt findet schon statt, bevor die grosste 
Spannweite 11 erreicht ist. Je grosser der Anstellwinkel 
und somit der Auftrieb, umso weiter vorne beginnt die 
Luft von der Auftriebsflachenunterseite auf die Auf- 
triebsflachenoberseite zu fliessen. Also muss genau an 
dieser Stelle ein kleiner Flugel 2 befestigt werden. Da- 
durch kann der induzierte Widerstand wesentlich ver- 
kleinert werden. Erfindungsgemass sieht dann die Auf
triebsflache des Rumpfes 1 und der Flugel 2 aus wie auf 
der Figur 2 dargestellt.
[0034] Die Flugeleintrittskante 21 ist innen stark nach 
vorne gerichtet und weist eine von vorne nach hinten 
zuerst konkave und dann konvexe Form auf. Aerodyna
mische Tests haben gezeigt, dass die Flugeigenschaf- 
ten optimal sind, wenn der Winkel derTangente der be- 
nannten Kurve am Wendepunkt 23 zwischen dem kon- 
kaven Segment und dem konvexen Segment einen 
Winkel zwischen 35° und 55° zur Langsachse 12 des 
Fluggerats aufweist, und wenn dieser Wendepunkt 23 
sich ungefahr in der Mitte der Flugeleintrittskante befin- 
det.
[0035] Die Austrittskante 20 der Flugel 2 weist hinge- 
gen am Wingtip 22 einen Winkel normal zur Langsachse 
12 des Fluggerats auf. In einer Variante variiert dieser 
Winkel urn +/- 20°, vorzugsweise aber urn /- 10°, urn 
den normalen Winkel. So werden die Randwirbel nicht 
nach innen gezogen.
[0036] Urn den Interferenzwiderstand so klein wie 
moglich zu halten ist der Ubergang zwischen dem 
Rumpf 1 und den Flugeln 2 ubergangslos gestaltet (Fi
gur 3). So kann nicht genau gesagt werden, wo der 
Rumpf 1 aufhort und wo die Flugel 2 beginnen. Dadurch 
werden die Ursachen fur schadliche Interferenzwider- 
stande weitgehend vermieden.
[0037] Eine weitere Verbesserung der Flugeigen- 
schaften ergibt sich, wenn das Profil im Bereich der Flu
gel 2 so gestaltet wird, dass die Eintrittskante nach un- 
ten gezogen wird. Dies deshalb, weil der induzierte An
stellwinkel der Flugel durch die 3-D Umstromung der 
Auftriebsflache grosser ist als der Anstellwinkel der rest-

lichen Auftriebsflache. Urn nun ein Abreissen der Stro- 
mung zu verhindern respektive zu verzogern ist es von 
Vorteil, wenn die Eintrittskante in diesem Bereich nach 
unten gezogen wird. Eine andere Mdglichkeit besteht 
darin, den Anstellwinkel im Bereich der Flugel 2 zu ver- 
kleinern, die Flugel also zum Rumpf zu schranken, Oder 
aber im Bereich der Flugel ein gewolbtes Profil zu ver- 
wenden, Oder eine Kombination dieser Massnahmen.
[0038] Die Druckverteilung wird durch diese Ande- 
rung nicht negativ beeinflusst, da bei Flugeln mit kleiner 
Streckung die Auftriebsverteilung uber einen grossen 
Bereich von Schrankungen und Grundrissen weitge
hend elliptisch ist.
[0039] Beste Flugleistungen (im Sinne von maximaler 
Gleitzahl) von Flugzeugen mit kleiner Streckung sind 
bei kleinen Auftriebsbeiwerten zu erzielen. Demzufolge 
mussen die Momentenbeiwerte auch sehr klein sein, 
weil sonst der Trimmwiderstand zu gross wird.
[0040] Erfindungsgemass wird dies so gelost, indem 
das longitudinale mittlere Profil ungefahr symmetrisch 
ist. Dies wird beispielsweise erreicht, indem das longi
tudinale Profil des Fluggerats nur eine kleine Wolbung 
aufweist. Das longitudinale Profil der Flugel kann leicht 
asymmetrisch sein, wobei der Ubergang von symme
trisch zu asymmetrisch fliessend ist.
[0041] Der Ubergang vom symmetrischen Profil des 
Rumpfes zum gewolbten Profil des Flugels erfolgt flies
send.
[0042] Auch die Veranderung zwischen dem kleinen 
Anstellwinkel der Flugel und dem grosseren Anstellwin
kel des Rumpfes erfolgt progressiv.
[0043] Durch die Verwendung von Profilen mit keiner 
oder nur sehr wenig Wolbung kann der Trimmwider
stand klein gehalten werden.
[0044] Damitdas Fluggeratgesteuert werden kann ist 
ein Hohenleitwerk 4 notwendig. Der Hebelarm muss 
lang genug sein, dam it mit kleinen Steuerkraften ein ge- 
nugend grosses Moment erzeugt werden kann. Ein lan- 
gerer Flebelarm hat ausserdem den Vorteil, dass der 
Trimmwiderstand reduziert wird. Damit dies gewahrlei- 
stet werden kann ist es von Vorteil, wenn das Fiohen- 
leitwerk4moglichstweit hinten am Rumpf 1 angeordnet 
ist, wie auf Figur 4 dargestellt.
[0045] Damit kein Interferenzwiderstand auftritt, wird 
auch hier ein fliessender Ubergang zwischen dem 
Rumpf 1 und dem Leitwerk angestrebt. Das Fluggerat 
sieht dann wie auf Figur 5 dargestellt aus.
[0046] Es kann nicht genau definiert werden, wo der 
Rumpf 1 aufhort und wo das Flohenleitwerk 4 beginnt. 
Wenn die Spannweite des Flohenleitwerks 4 gross ge
nug gewahlt wird, ist es sogar moglich, dass das Ho
henleitwerk 4 auch die Funktion des Querruders uber- 
nehmen kann. Zusatzlich ist am hinteren Ende des 
Rumpfs 1 ein Seitenleitwerk 5 vorhanden.
[0047] Das Cockpit 3 kann teilweise in einer Verdik- 
kung 16 auf der Oberseite des Rumpfs 1 integriert wer
den. Vorteilhaft ist es, wenn das Cockpit 3, die Verdik- 
kung 16 und der Rumpf 1 ungefahr dieselbe Lange ha-
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ben und wenn der Ubergang zwischen Cockpit 3 und 
Rumpf 1 fliessend gestaltet wird, wie auf Figur 5 darge- 
stellt:
[0048] Die Druckverteilung auf Rumpf 1 und Flugel 2 
ist bei gleicher Flugel / Rumpftiefe praktisch identisch. 
Die Variation ist nur klein. Dies bedeutet dass es nur 
wenig Oder keinen Interferenzwiderstand gibt.
[0049] Eine moglichst flache Auftriebsverteilung, d.h. 
ein moglichst gleich bleibender Auftriebsbeiwert fur die 
ganze Auftriebsflache, hat den weiteren Vorteil, dass 
dadurch das Entstehen von Stdssen/Schockwellen erst 
bei hoheren Geschwindigkeiten erfolgt als bei einer Auf
triebsflache, die eine unregelmassige Auftriebsvertei
lung und somit Bereiche mit einem grossen Auftriebs
beiwert hat.
[0050] Das erfindungsgemasse Design hat einige ae- 
rodynamische Vorteile:
[0051] Durch die Formgebung mit der starken Pfei- 
lung der Eintrittskante ergibt sich eine hohe kritische 
Machzahl. Dies bedeutet, dass die Reisegeschwindig- 
keit in der Nahe der Schallgeschwindigkeit ist, womit im 
Vergleich zu herkommlichen Fluggeraten mit Flugeln 
grosser Streckung die Reisegeschwindigkeit erhoht u nd 
somit die Reisezeit verkurzt wird. Durch die besondere 
Formgebung der Auftriebsflache und die fliessenden 
Ubergangeam gesamten Fluggeratwird derschadliche 
Widerstand kleinersein als bei herkommlichen Flugge
raten.
[0052] Durch die starke Pfeilung der Eintrittskante 
entstehen bei hohen Anstellwinkeln, wie sie typischer- 
weise bei Start und Landung auftreten, Wirbel auf der 
Auftriebsflachenoberseite, ahnlich wie bei einem Del- 
taflugel. Diese Wirbel erzeugen zusatzlichen Auftrieb, 
so dass fur ein erfindungsgemasses Fluggerat auf zu- 
satzliche Auftriebshilfen wie Landeklappen etc. verzich- 
tet werden kann. Dies wird noch begunstigt durch die 
relativ geringe Flachenbelastung, welche moderate 
Start und Landegeschwindigkeiten ermoglicht selbst bei 
kleinen Auftriebsbeiwerten.
[0053] Beim Deltaflugel konnen diese Wirbel unter 
bestimmten Bedingungen aufplatzen (Vortex Burst), so 
dass der Auftrieb an dieser Stelle plotzlich reduziert 
wird. Die beim asymmetrischem Aufplatzvorgang ent- 
stehenden Roll / Gierbewegung (Departure) beim Del
taflugel sind ein Problem, speziell fur die Zulassung.
[0054] Die Form des erfindungsgemassen Fluggerats 
ermoglicht es, dieses Problem zu losen, indem die Stel
le, wo Wirbel aufplatzen, durch die Formgebung der Ein
trittskante definiert und symmetrisch stabilisiert wird. 
Zuerst nimmt die Pfeilung der Eintrittskante mit zuneh- 
mender Spannweite zu. Dies begunstigt das Entstehen 
eines Wirbels. Ab einer bestimmten Stelle der Spann
weite wird dann die Pfeilung der Eintrittskante wieder 
kleiner. Der Wirbel platzt dort auf, wo die Pfeilung der 
Eintrittskante wieder kleiner wird, eventuell etwas da- 
h inter.
[0055] Durch die Geometrie der Eintrittskante wird 
der Wirbelzusammenbruch also stabilisiert.

[0056] Die Langsamflugeigenschaften werden durch 
die Wirbel massgeblich beeinflusst. Je grosser der An- 
stellwinkel, urn so starker die Wirbelbildung auf der Auf- 
triebsflacheoberseite. Das erfindungsgemasse Flugge
rat hat daher gunstige Langsamflugeigenschaften.
[0057] Dadurch, dass das Hohenleitwerk bei entspre- 
chender Auslegung auch als Querruderverwendet wer
den kann, ist es nicht notwendig, am Rumpf Oder am 
Flugel ein Querruderzu befestigen. Dies ermoglicht ei
ne Konstruktion mit nursehr wenigen beweglichen Tei- 
len (Steuerflachen).
[0058] Durch den langen Hebelarm sind nur kleine 
Krafte am Hohenleitwerk notwendig, urn die Momente 
auszugleichen. So sind die Abtriebskrafte am Hohen- 
leitwerkbei entsprechender Auslegung des Designs der 
Auftriebsflache (Profil mit wenig Oder gar keiner Wol- 
bung) relativ gering, woraus sich ein geringerTrimmwi- 
derstand ergibt. Auch ist bei einer solchen Konstruktion 
keine kunstliche Stabilisierung notwendig.
[0059] Durch die grosse Flache gibt es einen kleinen 
Ca-Auftriebsbeiwert und somit sanfte und kleine Druck- 
veranderungen. Dadurch kann eine mindestens teilwei- 
se laminare Grenzschicht erreicht werden, so dass der 
Widerstand reduziert wird. Dies wird durch das Fehlen 
eines Vorderrumpfes und die fliessend verlaufende Ein
trittskante erreicht. Die linke und die rechte Eintrittskan
te 10 von der Spitze des Fluggerats bis zur grossten 
Spannweite bilden jeweils eine stetige Linie mit zwei 
Wendepunkten. Ausserdem verlaufen sowohl die die 
transversale Querschnittflache als auch die transversa- 
le Umrisslange von der Spitze des Fluggerats bis zur 
grossten Spannweite fliessend und stetig. Dadurch ent
stehen keine Storungen wie bei einem herkommlichen 
Flugzeug, bei dem die Grenzschicht des Rumpfes Sto- 
rungen an der Grenzschicht des Tragflugels hervorrufen 
kann und die Grenzschicht von laminar auf turbulent 
umschlagt, so dass der Widerstand dadurch erhoht 
wird.
[0060] Des weiteren ist es gunstig, wenn die grosste 
Dicke der Profile des Rumpfes und des Flugels relativ 
weit hinten angeordnet sind. Auch dies begunstigt die 
mindestens teilweise Laminarhaltung, vor allem im vor- 
deren Bereich, dank Verschiebung des Druckminimums 
nach hinten.
[0061] Ein weitererVorteil dervorliegenden Erfindung 
ist, dass der Umfang bis ungefahr in die Mitte der Lange 
des Fluggeratesstetigzunimmt. Diesfuhrtzu einerdun- 
nen Grenzschicht, was wiederum gunstig ist, urn wenig 
Luftwiderstand zu erzeugen.
[0062] Die kleine Flachenbelastung fuhrt zusammen 
mit der gleichmassigen Druckverteilung auch zu einem 
kleinen minimalen Cp auf dem Rumpf. Dies wiederum 
ermoglicht hohe Geschwindigkeiten im transsonischen 
Bereich, ohne dass Stosse auftreten.
[0063] Ein weiterer Vorteil dervorliegenden Erfindung 
ist die sich aus dem grossen Volumen ergebenden Mog- 
lichkeiten betreffend der Triebwerkinstallation. Wurde 
pro Triebwerk ein einzigerfixer Einlauf angeordnet, ent-
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stande beim Start und Steigflug ein Schubverlust, im 
Reiseflug hingegen Widerstand, da ein Teil der Luft aus- 
sen um den Einlauf herumfliessen muss.
[0064] Dieses Problem wird erfindungsgemass so ge- 
lost, indem das Oder die Triebwerke 6 in den Rumpf 1 
integriert werden, wie man es auf Figur 6 sehen kann. 
Dies ist mdglich dank dem sich aus dem Gesamtkon- 
zept ergebenden grossen internen Volumen.
[0065] Die Integration derTriebwerke 6 in den Rumpf 
ermoglicht das Anbringen von Hilfs-Lufteinlassen 61 auf 
der Rumpfoberseite (Tragflachenoberseite). Mit diesen 
oberen Lufteinlassen kann der Schub beim Start, Steig
flug oderwenn eine maximale Leistungsstarke benotigt 
wird, maximiert werden. Beim Reiseflug werden die 
oberen Hilfs-Lufteinlasse 61 auf der Rumpfoberseite 
geschlossen, so dass nur kleinere, auf der Rumpfunter- 
seite (Tragflache) angeordnete Lufteinlasse 60 verwen- 
det werden. Dadurch wird derGesamtwirkungsgrad des 
Antriebs erhoht, weil einerseits die Grenzschicht auf der 
Tragflachenunterseite dunner ist, und weil andererseits 
die lokale Anstrdmmachzahl auf der Unterseite wesent- 
lich kleiner ist als auf der Oberseite.
[0066] Die Hilfs-Lufteinlasse 61 sind vorzugsweise 
gleichlaufend im Profil der Oberseite integriert; ge
schlossen bilden sie eine annahernd glatte Aussenfla- 
che auf der Rumpfoberseite. Damit sie beim Reiseflug 
automatisch geschlossen werden, sind sie vorzugswei
se mit nicht dargestellten selbsttatigen Ruckschlagklap- 
pen Oder Ventilen versehen. Sobald der Druck auf der 
Aussenseite der Ruckschlagklappen kleiner als der 
Druck auf der Innenseite, zum Beispiel beim Reiseflug, 
wird, werden diese Klappen geschlossen. Beim Abhe- 
ben werden aber die Ventile automatisch durch den Un- 
terdruck geoffnet, so dass mehr Luft in die Triebwerke 
gelangt und ein maximaler Schub erwirkt wird.
[0067] Die Luftstrome vom oberen und unteren Ein
lauf werden konzentrisch in einer im Rumpf integrierten 
Airbox 62 zusammengefuhrt. Der Luftstrom von dem 
Oder den Einlaufen 60 auf der Unterseite wird ins Zen- 
trum der Airbox 62 gefuhrt, wahrend der Luftstrom von 
den oberen Hilfs-LuftEinlassen 61 uber einen Ring- 
schlitz Oder eine Ringflache nach innen gefuhrt wird. Die 
Hinterkante dieses Ringschlitzes ist mit einer Lippe mit 
grossem Radius versehen. Diese Einlauflippe ist not- 
wendig, damit die Stromung am Triebwerkseinlauf nicht 
abreisst.
[0068] In einer Variante wird deruntere Lufteinlass 60 
beim Startflug geschlossen, damit moglichst kein 
Schmutz in dasTriebwerk6gesaugtwird. Dieser Einlauf 
kann beispielsweise so lange geschlossen werden, wie 
das Fahrwerk ausgefahren ist.
[0069] Durch diese Konstruktion der Airbox 62 mit 
dem Ringschlitz und der Ringflache kann eine gleich- 
massigere Verteilung der Geschwindigkeit der in das 
Triebwerk 6 stromenden Luft erreicht werden. Als Vari
ante oder zusatzlich dazu konnte auch ein Lochblech 
und/oder einen Ringschlitz in der Airbox 62 verwendet 
werden.

[0070] Der Gasaustritt 63 des oder der Triebwerke 6 
liegt am Ende des Rumpfes 1 und hat einen kreisformi- 
gen Querschnitt. Im Falle von zwei Triebwerken 6 hat 
jeder Austritt einen halbkreisfdrmigen Querschnitt, so 
dass der Austrittsquerschnitt insgesamt wiederum 
kreisformig ist.
[0071] Ein weitererVorteil der Konstruktion ist dieTat- 
sache, dass ein nicht dargestellter Holm hinter dem 
Cockpit 3 vorgesehen werden kann. Bei konventionel- 
len Flugzeugsdesigns ist dies ein Problem. Da wird oft 
ein Verstarkungsholm unterdem Rumpf 1 durchgefuhrt, 
der aber zu einem zusatzlichen Luftwiderstand fuhrt.
[0072] Das erfindungsgemasse Fluggerat hatfolgen- 
de weitere Vorteile:

Struktur

wenig Biegebeanspruchung derZelle 

geringes Gewicht der Struktur 

langer Leitwerkshebelarm 

kleine Steuerflachen genugen

Sicherheit

keine kunstliche Stabilisierung notig

kein Stromungsabriss wie bei herkommlichen 
Fluggeraten

Oberflache relativ unempfindlich auf Verande- 
rungen, Flugsicherheit ist auch mit Eisansatz 
noch gewahrleistet.

Die Flugelstruktur muss keine Landungs- 
schocks ubertragen, da diese vom Fahrwerkdi- 
rekt in das Rumpfgerust eingeleitet werden.

Wartung/Betrieb

Durch wenige Bauteile nur geringen Wartungs- 
aufwand.

keine kunstliche Stabilisierung notig, keine auf- 
wendige Elektronik

dank der kompakten Bauweise wenig Hangar- 
platz notig

Larmemissionen /  Umwelt

Keine Landeklappen, so dass die Gerausch- 
entwicklung bei Start und Landung nicht gross 
sein wird.

Die Hilfs-Lufteinlasse 61 des Triebwerks 6 fur
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Start und Steigflug sind auf der Flugeloberseite 
angeordnet. Die Triebwerke 6 strahlen so in 
dieser larmkritischen Flugphase weniger Larm 
nach unten ab als konventionelleTriebwerksin- 
stallationen.

Der Treibstoff kann besser verteilt werden, so- 
mit kann der Trimmwiderstand moglichst klein 
gehalten werden durch Umpumpen von Treib
stoff oder sequentielle Entleerung.

Grosser Treibstoffvorrat kann mitgenommen 
werden, ohne dass Widerstand erzeugende 
Zusatztanks notwendig sind.

Der Flugel weist eine hohe Flattersicherheit auf 
dank hoher Steifigkeit aus geometrischen 
Grunden, geringer Strukturmasse und vor- 
zugsweise Wegfall der Querruder. Es entste- 
hen quasi keine Biegemomente bei dieser Kon- 
struktion. Dadurch kann das Zellengewicht 
sehr klein gehalten werden.

Crashsicherheit von Fluggeraten

[0073] Im erfindungsgemassen Fluggerat konnen 60 
% des Strukturgewichts auf den Rumpf entfallen. Dieser 
kann somit stabiler gebaut werden als bei herkommli- 
chen Fluggeraten, was die Sicherheit der Passagiere 
bei leichten Unfallen erhoht.
[0074] Da die Auftriebsflache nur eine geringe Spann- 
weite hat und zudem eine wesentlich grossere Bauhohe 
hat als der Flugel bei einem konventionellen Fluggerat, 
sind die auf die Strukturwirkenden Krafte und Momente 
kleiner als bei konventionellen Fluggeraten. Die Trieb
werke 6 befinden sich im voluminosen Auftriebskorper, 
und werden weder von den Flugeln 2 noch von schlan- 
ken Pylons getragen.
[0075] Wegen der geringeren Start- und Landege- 
schwindigkeiten, ist auch die Gefahrdung fur die Pas
sagiere im Falle einer Bruchlandung geringer. DerTreib- 
stoff wird weit entfernt von den Ansatzpunkten fur Fah- 
rund Triebwerke mitgefuhrt. Die Triebwerke liegen nicht 
wie bei vielen konventionellen mehrmotorigen Flugge
raten unter den mit Treibstoff gefullten Flugeln.
[0076] Gegenuber reinen Nurflugel-Fluggeraten hat 
die erfindungsgemasse Konstruktion den Vorteil, dass 
die aerodynamischen Charakteristiken des Fluggerats 
wie Langsstabilitat und Langskontrolle, Seitenstabilitat 
und -kontrolle verbessert sind. Das Volumen des 
Rumpfs ist deutlich hoher, ohne dass dabei die aerody- 
namische Effizienz beeintrachtigt wird. Der zulassige 
Schwerpunktsbereich ist deutlich grosser.
[0077] Da Auftrieb und Gewichtzu einem erheblichen 
Teil amselben Punkteinwirken, namlich am Rumpf, sind 
die auf dieStruktureinwirkenden Momente deutlich klei
ner, weshalb man insgesamt eine leichtere Strukturver- 
wenden kann.

[0078] Das erfindungsgemasse Design hat den wei- 
teren Vorteil, wesentlich mehr Volumen aufnehmen zu 
konnen als ein ublicher Zylinder-Rumpf, wodurch der 
pro Passagier zur Verfugung stehende Platz vergros- 
sert werden odersperrige Lasten befordert werden kon
nen. Fur den Einbau der Ausrustung steht mehr Platz 
zur Verfugung, was die Zuganglichkeit fur die Wartung 
verbessern kann.
[0079] Das Volumen V, das im erfindungsgemassen 
Fluggerat fur die Fracht zur Verfugung steht, hatfolgen- 
des Verhaltnis zur Lange L (12) und zur maximalen 
Spannweite I des Fluggerats inklusive Flugel:

L • / • JU»l 
k

wobei der Faktor k zwischen 30 und 90, typischer- 
weise urn 60, liegt.
[0080] Bei gleicherTriebwerksleistung verglichen mit 
einem klassischen Fluggerat kann somit mehr Nutzvo- 
lumen schneller befordert werden.
[0081] Es ist selbstverstandlich moglich, ein Flugge
rat mit geringer Streckung zu konstruieren, das aus ei
ner Kombination der meisten der vorgangig beschriebe- 
nen Merkmale besteht. So kann mittels der Formge- 
bung der Auftriebsflache der induzierte und der schad- 
liche Widerstand,herabgesetzt werden und das Hohen- 
leitwerk kann zusatzlich dazu so angeordnet werden, 
dass der schadliche Widerstand weiter herabgesetzt 
wird. Mittels der Integration des Oder der Triebwerke in 
den Rumpf kann ein optimaler Wirkungsgrad fur die 
Kombination Einlauf / Triebwerk erzielt werden. So ein 
Fluggerat wird sehr wenig Leistung benotigen im Rei- 
seflug, da einerseits durch die kompakte Konstruktion 
das Gewicht gering, andererseits der Luftwiderstand 
durch die vorgangig beschriebenen Massnahmen sehr 
klein sein wird. Zudem ist so ein Fluggerat sehr einfach 
aufgebaut, es sind keine Landeklappen Oder ahnliches 
notwendig, lediglich fur die Steuerung sind Quer-, Ho- 
hen- und Seitenruder notwendig. Ein Sportflugzeug 
konnte beispielsweise durch eine Turbine am Fleck an- 
getrieben werden. Dadurch wird die Umstromung des 
Rumpfes nur minimal gestort.
[0082] Es sind selbstverstandlich viele verschiedene 
Kombinationen der beschriebenen Merkmale denkbar.
[0083] Das beanspruchte Fluggerat kann gross ge- 
nug sein, urn Passagiere und/oder Fracht zu transpor- 
tieren, Oder auch als Modelfluggerat, unbemanntes 
Fluggerat, Drone, usw. gebaut werden.

Bezugszeichenliste

[0084]

I Rumpf
10 Eintrittskante
I I  Spannweite
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12 Langsachse
13 vordere Drittel
14 mittlere Drittel
15 hintere Drittel
16 Verdickung
2 Flugel
20 Austrittskante
21 Flugeleintrittskante
22 Wingtip
23 Wendepunkt
3 Cockpit
4 Fiohenleitwerk
5 Seitenleitwerk
6 Triebwerke
60 Lufteinlass
61 Hilfs-Lufteinlass
62 Airbox
63 Gasaustritt

Patentanspruche

1. Fluggerat mit:

einem auftrieberzeugenden Rumpf (1), der ei- 
ne Spitze und eine linke und rechte Eintrittskan- 
te (10) aufweist, 
einem Fiohenleitwerk (4),

dadurch gekennzeichnet, dass das linke 
und das rechte Aussenprofil von der Spitze des 
Fluggerats bis zur grossten Spannweite jeweils ei
ne fliessende, stetige Linie mit zwei Wendepunkten 
bildet.

2. Fluggerat gemass Anspruch 1, wobei die grosste 
Spannweite (11) im mittleren Drittel (14) der Ge- 
samtlange liegt, und dessen Grundriss sich im vor- 
deren Drittel (13) und im hinteren Drittel (15) pro- 
gressiv verjungt,

mit zwei Flugeln (2), wobei die Flache der Pro- 
jektion beider Flugel (2) in einer horizontalen Ebene 
weniger als dreissig Prozent der gesamten Auf
triebsflache darstellt, und wobei die Flugel sich am 
benannten mittleren Drittel (14) der Gesamtlange 
des benannten Rumpfes (1) befinden, und

mit dem Fiohenleitwerk (4) am hinteren Drittel 
des Rumpfes (1).

3. Fluggerat gemass Anspruch 2, in welchem die Fla- 
che der Projektion beider Flugel (2) in einer hori
zontalen Ebene weniger als zwanzig Prozent der 
gesamten Auftriebsflache darstellt.

4. Fluggerat gemass Anspruch 2, in welchem die Fla- 
che der Projektion beider Flugel (2) in einer hori
zontalen Ebene weniger als funfzehn Prozent der 
gesamten Auftriebsflache darstellt.

5. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 4, in 
welchem die Flache der Projektion beider Flugel (2) 
in einer vertikalen Ebene weniger als 60 Prozent 
der Flache der Projektion beider Flugel in einer ho
rizontalen Ebene darstellt.

6. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis5, in 
welchem das benannte Fiohenleitwerk (4) ungefahr 
die gleiche Spannweite hat, wie das benannte mitt
lere Drittel (14) des Rumpfes (1).

7. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 6, in 
welchem das Verhaltnis zwischen der Auftriebsfla
che des benannten zweiten Drittels des Fluggera- 
tes einschliesslich den Flugeln, und der Auftriebs
flache des ersten Drittels des Fluggerates zwischen 
1.6 und 3.0 liegt,
und in welchem das Verhaltnis zwischen der Auf
triebsflache des benannten zweiten Drittels des 
Fluggerates, einschliesslich den Flugeln, und der 
Auftriebsflache des dritten Drittels des Rumpfes 
zwischen 2.0 und 4.0 liegt, 
wobei die Auftriebsflache des benannten dritten 
Drittels kleiner ist als die Auftriebsflache des ersten 
Drittels.

8. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 6, mit 
einem Cockpit (3), das zum Teil in einer Verdickung 
(16) auf der Rumpfoberseite angebracht ist, wobei 
die benannte Verdickung (16) gleich lang ist wie der 
benannte Rumpf (1).

9. Fluggerat gemass Anspruch 8, in welchem das be
nannte Cockpit (3) teilweise im benannten Rumpf 
(1) integriert ist.

10. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 8, in 
welchem die gesamte Konfiguration fliessende 
Ubergange aufweist, so dass nicht genau erkenn- 
bar ist, wo der benannte Rumpf (1) aufhort und wo 
die benannten Flugel (2) beginnen.

11. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 9, in 
welchem die gesamte Konfiguration fliessende 
Ubergange aufweist, so dass die Grenze zwischen 
Rumpf (1) und Cockpit (3) nicht genau erkennbar 
ist.

12. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 10, 
bei welchem die Austrittskante (20) der benannten 
Flugel (2) am Wingtip (22) einen Winkel zwischen 
60° und 120° zur Langsachse (12) des Fluggerats 
aufweist.

13. Fluggerat gemass Anspruch 12, bei welchem die 
Austrittskante (20) der benannten Flugel (2) am 
Wingtip (22) einen Winkel zwischen 70° und 110° 
zur Langsachse (12) des Fluggerats aufweist.
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14. Fluggerat gemass Anspruch 13, bei welchem die 
Austrittskante (20) der benannten Flugel (2) am 
Wingtip (22) einen Winkel zwischen 80° und 100° 
zur Langsachse (12) des Fluggerats aufweist.

15. Fluggerat gemass Anspruch 14, bei welchem die 
Austrittskanten (20) der benannten Flugel (2) am 
Wingtip (22) einen Winkel von 90° zur Langsachse 
(12) des Fluggerats aufweisen.

16. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 15, 
bei welchem die Eintrittskante (21) der benannten 
Flugel (2) eine von vorne nach hinten zuerst konka- 
ve und dann konvexe Form aufweist, und in wel
chem der Winkel der Tangente der benannten Kur- 
ve am Wendepunkt (23) zwischen dem konkaven 
Segment und dem konvexen Segment einen Win
kel zwischen 35° und 55° zur Langsachse (12) des 
Fluggerats aufweist.

17. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 15, 
in welchem die Flugel (2) einen kleineren Anstell- 
winkel als der auftriebserzeugen Rumpf aufweisen.

18. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 17, 
bei welchem die Steuerung urn die Langsachse nur 
durch gegensinnigen Ausschlag des benannten 
Flbhenleitwerks (4) erfolgt.

19. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 18, 
in welchem das Verhaltnis zwischen der Fiohe und 
der Lange des Fluggerats zwischen 0,2 und 0,35 
liegt.

20. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 19, 
das eine Streckung von X < 3 aufweist, wobei X=P 
S, und wobei I die Flugelspannweite und S die Flu- 
gelflache darstellen.

21. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 20, 
bei welchem das Verhaltnis zwischen der Lange 
(12) unddermaximalen Spannweitedes Fluggerats 
inklusive Flugel zwischen 0.5 und 1.5 liegt.

22. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 21, 
bei welchem das Verhaltnis zwischen der Lange 
(12) unddermaximalen Spannweitedes Fluggerats 
inklusive Flugel zwischen 0.75 und 1.5 liegt.

23. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 22, 
bei welchem das Verhaltnis zwischen der Lange 
(12) unddermaximalen Spannweitedes Fluggerats 
inklusive Flugel zwischen 0.7 und 1.0 liegt.

24. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 23, 
bei welchem das Volumen V, das fur die Fracht zur 
Verfiigung steht, folgendes Verhaltnis zur Lange L 
(12) und zur maximalen Spannweite I des Flugge

rats inklusive Flugel hat:

k

wobei der Faktor k zwischen 30 und 90 liegt.

25. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 24, 
mit mindestens einem Triebwerk (6), das minde- 
stens teilweise im Rumpf (1) integriert ist.

26. Fluggerat gemass Anspruch 24, mit mindestens ei
nem Triebwerkseinlauf (60) auf der Ftuggeratunter- 
seite.

27. Fluggerat gemass einem der Anspruche 25 Oder 
26, mit mindestens einem zusatzlichen Trieb
werkseinlauf (61) auf der Fluggeratoberseite.

28. Fluggerat gemass Anspruch 27, in welchem der be- 
nannte zusatzliche Triebwerkseinlauf (61) nur beim 
Start und/oder Steigflug verwendet wird.

29. Fluggerat gemass einem der Anspruche 27 Oder 
28, in welchem der benannte zusatzliche Trieb
werkseinlauf (61) eine annahernd glatte Aussenfla- 
che auf der Rumpfoberseite bildet.

30. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 29, 
mit einem kreisformigen Triebwerkaustritt (63) am 
Ende des Rumpfes (1).

31. Fluggerat gemass einem der Anspruche 1 bis 30, 
das eine Analogie zur Form eines Fisches aufweist.

32. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 31, 
in welchem die linke und die rechte Eintrittskante 
(10) von der Spitze des Fluggerats bis zur benann
ten grossten Spannweite jeweils eine fliessende, 
stetige Linie mit zwei Wendepunkten bildet.

33. Fluggerat gemass einem der Anspruche 2 bis 32, 
in welchem die transversale Querschnittflache von 
der Spitze des Fluggerats bis zur benannten gros
sten Spannweite fliessend und stetig verlauft.

34. Fluggerat gemass einem der Anspruche 32 bis 33, 
in welchem die transversale Umrisslange von der 
Spitze des Fluggerats bis zur benannten grossten 
Spannweite fliessend und stetig verlauft.

Claims

1. Flight device with:

a lift-generating fuselage (1), having a tip and
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a left and right front edges (10), 
a horizontal stabilizer (4),

characterized in that the left and the right 
outer profile from the tip of the flight device to the 
widest span build each a fluid continuous line with 
two inflexion points.

2. Flight device according to claim 1,
wherein the widest span (11) lies in the middle 

third (14) of the total length, and whose outline ta
pers progressively in the front third (13) and in the 
rear third (15),

with two wings (2), wherein the projection ar
ea of both wings (2) on a horizontal plane repre
sents less than 30 percent of the total lifting surface 
and the wings are located in the middle third (14) of 
the total length of said fuselage (1), and

with the horizontal stabilizer (4) at the rear 
third of the fuselage (1).

3. Flight device according to claim 2, wherein the pro
jection area of both wings (2) on a horizontal plane 
represents less than 20 percent of the total lifting 
surface.

4. Flight device according to claim 2, wherein the pro
jection area of both wings (2) on a horizontal plane 
represents less than 15 percent of the total lifting 
surface.

5. Flight device according to one of the claims 2 to 4, 
wherein the projection area of both wings (2) on a 
vertical plane represents less than 60 percent of the 
projection area of both wings on a horizontal plane.

6. Flight device according to one of the claims 2 to 5, 
wherein said horizontal stabilizer (4) has approxi
mately the same span as said middle third (14) of 
the fuselage (1).

7. Flight device according to one of the claims 2 to 6, 
wherein the ratio between the lift surface of said 
second third of the flight device including the wings 
and the lift surface of thefirst third of theflight device 
is between 1.6 and 3.0, and wherein the ratio be
tween the lift surface of said second third of theflight 
device including the wings and the lift surface of the 
lastthird of thefuselage is between 2.0 and 4.0, with 
the lift surface of said last third being smaller than 
the lift surface of the first third.

8 . Flight device according to one of the claims 1 to 6, 
with a cockpit (3) that is located in a thickening (16) 
of thefuselage's upperside, saidthickening (16) be
ing as long as said fuselage (1).

9. Flight device according to claim 8, wherein said

cockpit (3) is partially integrated in said fuselage (1).

10. Flight device according to one of the claims 1 to 8, 
wherein the entire configuration has fluid transi
tions, so that it is not exactly discernible where said 
fuselage (1) stops and where said wings (2) start.

11. Flight device according to one of the claims 1 to 9, 
wherein the entire configuration has fluid transi
tions, so that the boundary between fuselage (1) 
and cockpit (3) is not exactly discernible.

12. Flight device according to one of the claims 1 to 10, 
wherein the outlet edge (20) of said wings (2) on the 
wing tip (22) has an angle between 60° and 120° to 
the flight device's longitudinal axis (12).

13. Flight device according to claim 12, wherein the out
let edge (20) of said wings (2) on the wing tip (22) 
has an angle between 70° and 110° to the flight de
vice's longitudinal axis (12).

14. Flight device according to claim 13, wherein the out
let edge (20) of said wings (2) on the wing tip (22) 
has an angle between 80° and 100° to the flight de
vice's longitudinal axis (12).

15. Flight device according to claim 14, wherein the out
let edges (20) of said wings (2) on the wing tip (22) 
have an angle of 90° to the flight device's longitudi
nal axis (12).

16. Flight device according to one of the claims 12 to 
15, wherein the front edge (21) of said wings (2) has 
a shape that, from front to back, is first concave and 
then convex, and wherein the angle of the tangent 
of said curves, at the inflexion point 23 between the 
concave segment and the convex segment, has an 
angle between,35° and 55° relative to the flight de
vice's longitudinal axis (12).

17. Flight device according to one of the claims 12 to 
15, wherein the wings (2) have a smaller angle of 
incidence than the lift-generating fuselage.

18. Flight device according to one of the claims 1 to 17, 
wherein the steering around the longitudinal axis 
occurs only through swinging in opposite direction 
of said horizontal stabilizer (4).

19. Flight device according to one of the claims 1 to 18, 
wherein the ratio between the height and the length 
of the flight device is between 0,2 and 0,35.

20. Flight device according to one of the claims 1 to 19, 
having an aspect ratio of k < 3, wherein k = PtS and 
wherein I represents the wings' span and S the 
wings' surface.
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21. Flight device according to one of the claims 1 to 20, 
wherein the ratio between the length (12) and the 
maximal span of the flight device including wings is 
between 0.5 and 1.5.

22. Flight device according to one of the claims 1 to 21, 
wherein the ratio between the length (12) and the 
maximal span of the flight device including wings is 
between 0.75 and 1.5.

23. Flight device according to one of the claims 1 to 22, 
wherein the ratio between the length (12) and the 
maximal span of the flight device including wings is 
between 0.7 and 1.0.

24. Flight device according to one of the claims 1 to 23, 
wherein the volume V available for freight has the 
following ratio to the length L (12) and to the maxi
mal span I of the flight device including wings:

k

where the factor k lies between 30 and 90.

25. Flight device according to one of the claims 1 to 24, 
with at least one powering unit (6) that is at least 
partially integrated in the fuselage (1).

26. Flight device according to claim 24, with at least one 
powering unit engine intake (60) on the underside 
of the flight device.

27. Flight device according to one of the claims 25 or 
26, with at least one additional powering unit engine 
intake (61) on the upper side of the flight device.

28. Flight device according to claim 27, wherein said 
additional powering unit engine intake (61) is used 
only during take-off and/or climbing flight.

29. Flight device according to one of the claims 27 or 
28, wherein said additional powering unit engine in
take (61) has a nearly.even outer surface on the up
per side of the fuselage.

30. Flight device according to one of the claims 1 to 29, 
with a circular gas exhaust (63) at the end of the 
fuselage (1).

31. Flight device according to one of the claims 1 to 30, 
having an analogy to the shape of a fish.

32. Flight device according to one of the claims 2 to 31, 
wherein the left and the right front edges (10) from 
the tip of the flight device up to said widest span 
build each a fluid, continuous line with two inflexion

points.

33. Flight device according to one of the claims 2 to 32, 
wherein the transversal cross section surface from 
the tip of the flight device to said widest span is fluid 
and continuous.

34. Flight device according to one of the claims 32 to 
33, wherein the transversal outline from the tip of 
the flight device to said widest span is fluid and con
tinuous.

Revendications

1. Aerodyne avec:

un fuselage (1) generant une portance, qui pre
sente une pointe et un bord d'attaque (10) gau
che et droit,
un empennage d'altitude (4),

caracterise en ce que le profil exterieur gau
che et droit de la pointe de I'aerodyne jusqu'a la plus 
grande envergure torment chacun une ligne fluide 
et continue avec deux points d'inflexion.

2. Aerodyne selon la revendication 1,
la plus grande envergure (11) etant situee 

dans le tiers median (14) de la longueur totale, et 
dont le contour s'effile progressivement dans le tiers 
anterieur (13) et dans le tiers posterieur (15),

avec deux ailes (2), la surface de la projection 
des deux ailes (2) dans un plan horizontal represen- 
tant moins de trente pour cent de la surface de por
tance totale, et les ailes se trouvant au dit tiers me
dian (14) de la longueur totale dudit fuselage (1), et 

avec I'empennage d'altitude (4) au tiers pos
terieur du fuselage (1).

3. Aerodyne selon la revendication 2, dans lequel la 
surface de la projection des deux ailes (2) dans un 
plan horizontal represente moins de vingt pour cent 
de la surface de portance totale.

4. Aerodyne selon la revendication 2, dans lequel la 
surface de la projection des deux ailes (2) dans un 
plan horizontal represente moins de quinze pour 
cent de la surface de portance totale.

5. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 4, dans 
lequel la surface de la projection des deux ailes (2) 
dans un plan vertical represente moins de 60 pour 
cent de la surface de la projection des deux ailes 
dans un plan horizontal.

6. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 5, dans 
lequel ledit empennage d'altitude (4) a environ la
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meme envergure que ledit tiers median (14) du fu
selage (1).

7. Aerodyneselon I'unedes revendications2 a 6, dans 
lequel le rapport entre la surface de portance dudit 
deuxieme tiers de I'aerodyne y compris les ailes, et 
la surface de portance du premier tiers de I'aerody
ne se situe entre 1.6 et 3.0, et dans lequel le rapport 
entre la surface de portance dudit deuxieme tiers 
de I'aerodyne, y compris les ailes, et la surface de 
portance du troisieme tiers du fuselage se situe en
tre 2.0 et 4.0, la surface de portance dudit troisieme 
tiers etant plus petite que la surface de portance du 
premier tiers.

8 . Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 6, avec 
un habitacle (3), qui est place en partie dans un ren- 
flement (16) sur la face superieure du fuselage, ledit 
renflement (16) etant aussi long que ledit fuselage 
( 1 ).

9. Aerodyne selon la revendication 8, dans lequel ledit 
habitacle (3) est partiellement integre dans ledit fu
selage (1).

10. Aerodyne selon I'unedes revendications 1 a8,dans 
lequel la configuration totale presente des transi
tions fluides, de sorte qu'il n'est pas precisement re- 
connaissable, oil ledit fuselage (1) finit et oil lesdi- 
tes ailes (2) commencent.

11. Aerodyne selon I'unedes revendications 1 a 9, dans 
lequel la configuration totale comprend des transi
tions fluides, de sorte que la limite entre le fuselage 
(1) et I'habitacle (3) n'est pas precisement recon- 
naissable.

12. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 10, 
dans lequel le bord de fuite (20) desdites ailes (2) 
a I'extremite d'aile (22) forme un angle entre 60° et 
120° avec I'axe longitudinal (12) de I'aerodyne.

13. Aerodyne selon la revendication 12, dans lequel le 
bord de fuite (20) desdites ailes (2) a I'extremite 
d'aile (22) forme un angle entre 70° et 110° avec 
I'axe longitudinal (12) de I'aerodyne.

14. Aerodyne selon la revendication 13, dans lequel le 
bord de fuite (20) desdites ailes (2) a I'extremite 
d'aile (22) forme un angle entre 80° et 100° avec 
I'axe longitudinal (12) de I'aerodyne.

15. Aerodyne selon la revendication 14, dans lequel le 
bord de fuite (20) desdites ailes (2) a I'extremite 
d'aile (22) forme un angle de 90° avec I'axe longi
tudinal (12) de I'aerodyne.

16. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 15,

dans lequel le bord d'attaque (21) desdites ailes (2) 
presente une forme, de I'avant vers I'arriere, 
d'abord concave et ensuite convexe, et dans lequel 
Tangle de la tangente de ladite courbe au point d'in- 
flexion (23) entre le segment concave et le segment 
convexe forme un angle entre 35° et 55° avec I'axe 
longitudinal (12) de I'aerodyne.

17. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 15, 
dans lequel les ailes (2) presentent un angle d'atta
que plus petit que le fuselage generant une portan
ce.

18. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 17, 
dans lequel le pilotage autour de I'axe longitudinal 
a lieu uniquement par braquage en sens opposes 
dudit empennage d'altitude (4).

19. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 18, 
dans lequel le rapport entre la hauteur et la longueur 
de I'aerodyne se situe entre 0,2 et 0,35.

20. Aerodyne selon I'unedes revendications 1 a 19, qui 
presente une elongation de X<3, oil k=PlS, et oil I 
represente I'envergure des ailes et S represente la 
surface des ailes.

21. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 20, 
dans lequel le rapport entre la longueur (12) et I'en- 
vergure maximale de I'aerodyne y compris les ailes 
se situe entre 0.5 et 1.5.

22. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 21, 
dans lequel le rapport entre la longueur (12) et I'en- 
vergure maximale, de I'aerodyney compris les ailes 
se situe entre 0.75 et 1.5.

23. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 22, 
dans lequel le rapport entre la longueur (12) et I'en- 
vergure maximale de I'aerodyne y compris les ailes 
se situe entre 0.7 et 1.0.

24. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 23, 
dans lequel le volume V qui est disponible pour le 
fret a le rapport suivant a la longueur L (12) et a 
I'envergure maximale I de I'aerodyne y compris les 
ailes:

v _ L J L T l 
k

ou le facteur k se situe entre 30 et 90.

25. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 24, 
avec au moins un reacteur (6) qui est au moins par
tiellement integre dans le fuselage (1).
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26. Aerodyne selon la revendication 24, avec au moins 
une entree de reacteur (60) sur la face inferieure de 
I'aerodyne.

27. Aerodyne selon I'une des revendications 25 ou 26, 
avec au moins une entree de reacteur supplemen- 
taire (61) sur la face superieure de I'aerodyne.

28. Aerodyne selon la revendication 27, dans lequel la- 
dite entree de reacteur supplementaire (61) n'est 
utilisee qu'au demarrage et/ou en vol ascendant.

29. Aerodyne selon I'une des revendications 27 ou 28, 
dans lequel ladite entree de reacteur supplementai
re (61) forme une surface externe approximative- 
ment lisse sur la face superieure du fuselage.

30. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a 29, 
avec une sortie de reacteur (63) circulaire a la fin 
du fuselage (1).

31. Aerodyne selon I'une des revendications 1 a30,qui 
presente une analogie a la forme d'un poisson.

32. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 31, 
dans lequel les bords d'attaque (10) gauche et droit 
de la pointe de I'aerodyne jusqu'a ladite plus grande 
envergure torment chacun une ligne fluide et conti
nue avec deux points d'inflexion.

33. Aerodyne selon I'une des revendications 2 a 32, 
dans lequel I'aire de la section transversale de la 
pointe de I'aerodyne jusqu'a ladite plus grande en
vergure se developpe de maniere continue et fluide.

34. Aerodyne selon I'une des revendications 32 a 33, 
dans lequel la longueur transversale du contour de 
la pointe de I'aerodyne jusqu'a ladite plus grande 
envergure se developpe de maniere continue et 
fluide.
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