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IBLEIDIBO. 
Nadat i n  het laatst  van 1921 een eers te  reeks versla- 

gen verschenen was, moesten de uitgaven met h e t  oog op 
het streven naar bezuiniging van de Regeering van af 
begin 1922 s t e r k  verminderd worden. 

In  verband hiermede werd een decl van het personeel 
met ingang van Januari 1923 ontslagen. 

Het leidend personeel koa echter grootendeels behou- 
den worden en bestaat u i t  de ingenieurs: 
dr. ir. E.B. FFolff', directm; 
ir. A.G. von Baumhauer 1) , onderdirecteur; 
ir.  C.  Koninn, afdeeling voor aerodynamica, 
F.H. Repeke:; 
ir. H . J 6  v.d. Bdaas 2 )  J afdeeling boor vliegtuigbouw; 
ir. L.J.G. van E w i j k ,  a fded ing  voor mtteritilen; 
C ,  kiuipers , afdeeling voor motoren. 

De chemische analyses, d ie  door deze s terke inkrim- 
ping van den d iens t  in  aantal verminderden, worden nu 
uitgevoerd door den scheikundig adviseur van de marine 
dr. Simon Thomas. U i t  den aard der zaak heef t  deze 
vermindering der uitgaven t o t  gevolg gehad, dat de we 
zaamheden s lechts  i n  een s t e r k  vertraagd tempo konden 
worden gedaan. 

In Gecember 1921 werden eenige mededeeliagen inge- 
zonden naar het  Internationaal Congres t e  Pa r i j s ;  i n  
Juni 1923 werd medegewerkt a a  het Internationaal 
Congres t e  Londen. 

Behalve dat het aantal onderzoekingen s t e r k  vermiz 
derd moest worden, ontbrak veelal  de t i j d  pp de ver- 
kregen resu l ta ten  uit t e  werken en geschikt t e  maken 
voor publicatie,  zoodat nog een aanzienlijke hoeveel- 
heid materiaal op bewerking wacht. 

van "De Ingenieur" werd het mogelijk de verslagen, di  
gereed konden worden gemaakt, dadel i jk  i n  d i t  blad ap 
t e  nemen, zoodat deze eerder t e r  kennis van belangheb 
benden kondes worden gebracht . 

De overdrukken van deee verslagen i n  "De Ingenieur 
werden gebundeld t o t  deel  I1 der Verhandelingen, t e r -  
w i j l  tevens een verslag werd opgenomen, dat i n  verkor 
t e n  vorm op het  Congres t e  Londen was ingediend. 

Ooor de vriendelijke medewerking van de Redactie 

Benoemd met ingang van 1 October 1921. 
I n n * 16 October 1923. 2 )  
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RAPPORT A 51. 

Onderzoek van een inrichting tot verkorting van 
den landingsuitloop en de uitzweeflengte 

van vliegtuigen. 

U i  t t r e k s e l .  

a. 

Door het opzetten van een aantal klappen, welke in 
normalen vliegtoestand in of op het bovenvlak van het 
draagvlak liggen, wordt een verstoring van de strooming 
veroorzaakt. Deze verstoring heeft vergrooting van de drift 
en vermindering van de lift tengevolge. Onderzocht werd, of 
de remmende werking, welke hiervan het gevolg is, voldoende 
groot is om de inrichting practisch bruikbaar te doen zijn 
voor het verkorten van den landingsuitloop en wat in dit 
geval de gunstigate opstelling der klappen is. 

b. Besehrijving van  de modellen. 

Voor het onderzoek werd een model van het draagvlak 
van het Fokker FII-vliegtuig, schaal 1 : 20, gebruikt. De 
verschillende opstellingen van de klaupen zijn aangegeven 
in fig. 1. 

e. Beschrijving der metings- en berekeningsmethode. 

Ge windkrachten werden met de Eiffelsche balans gemeten 
bij invalshoeken van + So, + 12" en + 1 6 O  en een Trl-waarde 
van ong. 3.56 W./sec. Er werd geen correctie aangebracht 
voor den invloed van den tunnelwand. Voor een enkel geval 
werden de landingsuitloop en de snelheid tijdens het uitloopen 
voor een vliegtuig met en zonder landingsinrichting berekend. 

d .  Resultaten. 

De absolute lift- en drift-coefficienten zijn gegeven in 
Tabel I; voor invalshoek + 12" zijn de toename van & e n  
de afname van Cy in fig. 2 uitgezet in percenten van de 
waarde der coefficienten voor het oorspronkelijke draagvlak. 

Grondgedaehte, waarop de inrichting herust. 
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Voor de belangrijkste modellen zijn deee ook gegeven in 
Tabel 11, terwijl Tabel 111 de verandering van de lift: drift- 
verhouding voor deze modellen bevat. 

e.  C7etallenvoorbedd. 

Voor een bepaald geval werd de landingsuitloop uit model- 
gegevens berekend ; aen landingsinrichting overeenkomstig 
model 14m gaf hier 30 pCt. verkorting. In fig. 3 zijn de 
kwadraten van de snelheden tijdens het uitloopen voor dit 
geval uitgezet. De verkortiug van de uitzweeflengte is, in 
percenten uitgedrukt, gelijk ann de in Tabel I11 gegeven 
vermindering van C;,/C,. 

f, Conclwie. 
Door het aanbrengen van klappen op bet draagvlak, waarvan 

de afmetingen en plaatsing overeenkomen met die van het 
model 14m, wordt de drift bij een invalshoek van + 12’ 
98 pCt. vermeerderd, de lift 36 pCt. verminderd. Door deze 
kla pen bij de landing op te zetten kan een aanzienlijke 
veriorting van den landingsuitloop verkregen worden. Uit 
modelgegevens berekend. werd een verkorting van 30 pCt. 
gevonden. Door de grootere snelheidsvermindering wordt 
tevens het gevaar bij botsingen tijdens het uitloopen ver- 
minderd. 

De voor het uitzweven benoodigde lengte kan eveneens 
door deze inrichting verminderd worden. Ui t  de modelge- 
gevens werd hiervoor een vermindering van 54 pCt. gevonden. 

RAPPORT A 51. 

Expbriences sur un mbcanisme rbduisant la 
longueur de roulement et de vol plane 

?i I’atterrissage des avions. 

R 6 s u m  8.  

a. Prineipe du d e a n i s m e .  

Une aile est munie de volets qui Qpousent la surface dorsale 
de l’aile ou bien nont retires dans le profil pendant le vol 
normal. En  dressant ces VOletE de telle fapon qu’ils se pr6- 
sentent face au vent, 1’Bcoulement de Yair autour d u  profil est 
perturb6 ce qui entraine l’augmentation de la trainbe et la 
reduction de la pousab. Par consequent l’effort freinant 
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l’avion pendant le roulement est augment& On a fait des 
essais au modhle afin de savoir si le freinage serait assez 
considerable pour rendre le mecanisme d’utilit6 pratique et, 
si tel est le cas, de determiner la position la plus efficace 
des volets. 

b. Description des wkodPles. 

Pour les experiences on a employe un madele de l’ailedu 
monoplan Fokker F I I  2 1’Qchelle 1 : 20. Les diffkrentes 
positions des volets sont indiquees dans la fig. 1. 

c 

l’aide de la balance 
Eiffel aux incidences de + 8O, + 1%’ et + 16O et pour une 
valeur de VI d’environ 3.56 m*./sec. On n’a pas applique des 
corrections pour l’influence des parois du tunnel. A titre de 
comparaison on a calculk la longueur de roulement et la 
vitesse pendant le roulement d’un avian normal et d’un 
avian muni du mecanisme de freinage. 

d. Rdsultats. 

Les coefficients absolus de pousske et de trainke sont r6unis 
dans le Tableau I. Dans la graphique fig. 2 l’accrofssement 
de C, et la diminution de Cy sont reprksentes en p. l o d e  
la valeur des coefficients trouves pour I’aile normale. Les 
coefficients des modkles les plus importants sont auesi d o n n b  
dans le Tableau I1 tandis que le Tableau I11 indique la 
variation dn rapport Cy : CZ. 

e .  Ezemple numkique.  

Pour un cas spQcial le roulement aprhs l’atterrissage est 
calculA d’aprhs les resultats des essais. Un mecanisme de 
freinage conforme au modhle 14m reduisait la longueur de 
roulement de 30 . 100. Dans la graphique fig. 3 les c a d s  

Description des mithodes d’essai et de calcul. 

Les mesures des pousskes se faisaient 

des vitesses pen x ant le roulement sont revresent& Dour ce 
cas. La distance parcourue en vol plane e& reduite hans la 
m6me proportion que le rapport Cb : C& donnh dans le 
Tableau 111. 

f. Conclusions. 

En munissant une aile de volets dont les dimensions et 
l’arrangement sont analogues au madele 14m. la trafn6e h. . 
l’incidence de 12O est augmentee de 98 p. 100 tandis que la 
ponsshe est diminuee de 86 p. 100. En dressant ces volets 
au moment de toucher le 601 on pent obtenir une rkduction 
importante de la longueur de roulement. D’aprh des calculs 
baees sur le6 rQultat6 d’easais au tunnel. cette reduction est 
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de 30 p. 100. En meme temps, le danger de collisions est 
amoindri, parce que l'avion se ralentit plus tat. 

De m&me la distance parcourue pendant le vol plan6 peut 
&e rkduite En  se basant snr .le8 resultat8 des essais au  
tunnel, on trouve une reduction de 54 p. 100. 

REPORT A 51. 

Experiments with a device shortening the landing 
run and glide of an aeroplane. 

S u m m a r y .  

a .  

If a wing is provided with a number offlaps on the upper 
surface, these tlaps lying flat on this surface or being drawn 
into the wing during normal flight, moving of the flaps so 
that they become exposed to the wind will disturb the 
flow of air around the wing. By erecting small flaps, lying 
during normal flight in or on the upper surface oftheaero- 
foil, the Bow around the wing will be materially disturbed. 
I n  consequence the drag will be increased and the lift 
diminished, thereby increasing the forces which slow down 
the aeroplane during the landing run. Experiments were 
made with the purpose of determining whether this ,,braking 
effect" is sufficient to warrant the use of some such device 
on actual aeroplanes If so, the best arrangement of the flaps 
was to be found. 

b. Description of models. 

For tbe experiments a 1 : 20 scale model of aFokker F I1 
aeroplane wing was used. Various arrangements of flaps are 
indicated in fig. 1. 

e. M6thods of test aad calculation. 

Wind forces were measured with the Eiffel halance at 
angles of incidence of i 8'. + 12' and + 16" The value 
of VI was 35'; W./sec. approx. No corrections were applied 
for influence of the wind channel walls. The length of landing 
run and speed during this run were calculated for an aero- 
plane with and withoct landing device. 

Principle on which the mechanism i s  based. 
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d. Results. 
Absolute lift and drag coefficients are given in Table I ;  

the increase of C, and the decrease of C; at  an incidence of 
+ 1 2 O  are plotted in fig. 2 in of the coefficient valuesof 
the original wing. For the more important models theae 
values are also given in Table 11; the change of the lift : drag 
ratio is given in Table 111. 
e. Numwical exemple. 

For a special case the landing run was calculated from 
model data; a landing device similar to that of model 14m 
gave a reduction of 30 per cent. In fig. 3 the squares ofthe 
speeds during the run are plotted. The distance covered by 
the machine during a glide is reduced by the same percen- 
tage as the lift: drag ratio given in Table 111. 
f. Conclusion 

If a wing is fitted with flaps of dimensions and position 
similar to model 14m at an angle of incidence of + 12'the 
drag increases with 98 per cent, the lift decreases with 
36 per cent. Erecting the flaps at the moment of landing 
will considerably shorten the landing run. A calculation 
based on model data shows a reduction of 30 per cent. As 
the aeroplane slows down sooner, the danger of collisions 
during the run is lessened. 

The distance covered in gliding into the aerodrome also 
can be shortened. Model data show a possible reduction by 
54 per cent. 

. 

BERICHT A 51. 

Untersuchung elner Vorrichtung zur Verkiirzung 
des Landungsauslaufes und der Ausschwebetiinge. 

A u s z u g. 
a. Grundlagen der Vorrichtung. 

Wenn auf der Saugseite eines Tragfliigels einige Klappen 
angeordnet sind, welche beim normalen Fluge entweder sich 
an den Fliigel anschmiegen oder im Profil eingeschwenkt 
sind, kaun durch Aufsetzen dieser Klappen eine Ytorung des 
Luftstromes hervorgerufen werden ; zufolge dieser Storung 
werden Widerstand und Auftrieb vermehrt hew. verringert. 
Es wurde untersucht ob die dadurch erzielte Bremswirkung 
beim Auslauf 80 gross ist dam eine deraxtige Vorrichtung in 
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der Praxis mit Erfolg verwendbar wire. In  diesem Falle war 
die gunstigste Anordnung der Klappen zu bestimmen. 

b. Beschreibung der bfoodelle 

Es wurde fur die Messungen ein Flugelmodell des Fokker F I1 
Eindeckers im Ma6zstab 1 : 20 benutzt. Die untersuchten 
Anordnungen der Klappen sind in der Fig. 1 dargestellt. 

e. 
Die Luftkrafte wurden mit der Biffel'schen Wage gemessen 

bei Anstellwinkeln von + R", + 1 2 O ,  + 1 6 O  und einem 
Kennwcrt VZ van etwa 3.66 mZ/sek. Der Einfluss der Kanal- 
wiinde wurda nicht berucksichtigt. Fur einen Fall wurde die 
Auslaufstrecke sowie die Geachwindigkeit wabrend des Aus- 
laufes fur oin Flugzeug mit bzw. ohne Landevorrichtung 
herechnet. 
d .  Ergebnisse. 

Die absoluten Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte sind 
gegeben in Zahlentafel I; die Zunahme von C, und die 
Abnahme von Cy in Prozente der Beiwerte des ursprung- 
lichen Flugels beim .Anstellwinkel + la0 sind eingetragen in 
der Abb. 2. Fur die wichtigsben Modelle sind diese Daten 
gleichfalls gegeben in Zahlentafel 11, wihrend Zahlentafel I11 
die Aenderuug des Verhiltnisses Auftrieb : Widerstand zeigt. 

e. Zahlenbeispiel 

Fur einen bestimmten Fall wurde der Auslauf auf Grund 
der Modelldaten durchgerechnet. Eine Landevorrichtung 
gemass Modell 14m ergab 30 vH. Verkurzung. In Abb. 3 
sind die Quadrate der Geschwindigkeit wahrend des AUH- 
laufes dargestellt. Die Verkiirzung der Ausschwebestrecke ist 
prozentual gleich der Abnahme des in Zahlentafel I11 ge- 
gebenen Verhiiltnisses Cy : CZ. 
f. Schlussfolgerung. 

Kine gemass Modell 14m mit Klappen ausgerustete Trag- 
fliche erfahrt beim Anstellwinkel + 12O eine Zunahme des 
Widerstandes um 98 vH.; der Auftrieh wird um 36 vH. 
verringert. Aufsetzen der Klappen beim Landen ergibt eine 
betrachtliche Verkiirzung der Auslaufstrecke. Aus einer sich 
auf Modelldaten stutzenden Rechnung wird eine Verkurzung 
um 30 vH. gefunden. Durch die grossere Verzogerung der 
Ausla ufgeschwindigkeit verringert sich gleichfalls die Gefahr 
der Zusammenstosse. 

Durch die Vorrichtuug kann. ebenso die zum Ausschweben 
notige Strecke verkurzt werden. bus  Modelldaten wurde eine 
Verkurzung um 64 vE. gefunden. 

Beschreibung der Mess- und Rechnungsverfahren. 





Onderzoek van een inrichting tot verkorting 
van den landingsuitloop en de uitzweef- 

lengte van vliegtuigen. 
Rapport A 51 

Ruksstudiedienst voor de Lnchtvaart, Amsterdam. 
(Met  afbeeldingen.) 

D o e 1  v a n  h e t  o n d e r z o e k .  
Ter verbetering van de tegenwoordige vliegtuigen en ter 

vergrooting van de veiligheid van het luchtverkeer kan op 
verschillend gebied naar verbetering gestreefd worden. 

Bij het onderstaande onderzoek was de bedoeling een 
eenvoudige, weiuig kostbare en daarbij lichte verandering 
aan de bestaaride vliegtuigen te ontwerpen, waardoor het 
landen vereenvoudigd en verbeterd wordt. 

Zoolang vliegtuigen vbbr het tot rust komen na aanraking 
van den grond een langen weg moeten afleggen, zal een 
noodlanding gevaar opleveren voor passagiers, lading en het 
vliegtuig zelf, terwijl de iandingsterreinen groote afmetingen 
moeten hebben. 

Hierbij zij opgemerkt, dat bij de beoordeeling van den 
landingsuitloop rekening moet worden gehouden met de 
snelheid, waarmee het vliegtuig op den grond komt en met 
den z.g. glijhoek, d.i. de hoek. waaronder het vliegtuig met 
afgezetten motor in glijvlucht kan dalen. 

I n  het algemeen beschouwt men een vliegtuig ala veiliger, 
naarmate men vanuit een bepaalde hoogte in een grooteren 
cirkel kan landen. Men heeft dan meer tijd en dus meer 
gelegenheid een lnndingsplaats te zoeken en heeft een grootere 
keus tusschen verschillende terreinen. 

De bestuurder moet dan echter zorg dragen dat de 
horizontale snelheid, waarmede hij op den grond komt, 
beneden een zekere grens blijft, daar anders de poging om 
met den staart op den grond te komen, waardoor deinvals- 
hoek vergroot wordt, tot gevolg kan hebben, dat het vliegtuig 
bf weer door de daardoor veroorzaakte grootere hefkracht 
van de vleugels van den grond opstijgt, bf i n  elk geval 
slechts met zeer weinig gewicht op den grond drnkt. I n  de 
meeRte gevallen is dan ook de uitloop van dergelijke vlieg- 
tuigen lang. 

Door de hieronder beschreven inrichting wordt nu  bereikt, 
dat de eigenscha pen van de draagvleugela zoodanig door 

worden gewijzigd, dat hij den glijhoek van zijn vliegtuig kan 
den bestuurder c? oor een eenvoudige manipulatie kunnen 
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veranderen, en, nadat de grond bereikt is, de uitloop aan- 
merkelijk kan worden verkort. 

Dit wordt bereikt doordat de drift van de vleugels, dua 
de weerstand van de lucht tegen de voortbeweging, zeer 
aanzienlijk wordt vergroot, terwijl de lift tegelijkertijd kleiner 
wordt, zoodat de beginsnelheid van den nitloop veel grooter 
kan zijn zonder dat gevaar bestaat voor een hernieuwd 
opstijgen. 

Zoowel voor civiele vliegtuigen, als voor militaire- en race- 
toestellen kan dit van belang zijn. 

0 v e r  z i c h  t. 

Door het aanbrengen van klappen op het bovenvlak van 
het draagvlak knnnen de landingsuitloop en uitzweefiengte 
van een vliegtuig sterk verkort worden. Het rapport bevat 
de resnltaten van een windtunnelonderzoek van deze iurich- 
ting en een hierop gebaseerde berekening van de te verwachten 
verbetering. 

1. G r o n d g e d a c h t e ,  w a a r o p  d e  i n r i c h t i n g  b e r u s t .  
Bij verschillende onderzoekingen is gebleken, dat een kleine 

verstoring van de strooming over het bovenvlak van een 
draagvlak onder daarvoor gunatige omstandigheden een grooten 
invloed kan hebben op de geheele strooming (1). Op de 
plaats, waar de inleidende verstoring optreedt, worden wer- 
vels gevormd, die de onder normale omstandigheden voor- 
komende wervelvrije strooming van het oppervlak doen 
loslaten. Deze wervels worden, terwijl zi j  zich zijdelings uit- 
breiden, door de strooming langs het draagvlak-oppervlak 
meegevoerd. Er ontstaat dan plaatselijk een strooming, die 
gelijkt op de bij e m  draagvlak boven den kritischen hoek 
optredende. De verandering van den strootningstoestand heeft 
i n  het algemeen tengevolge, dat de lift verminderd en de drift 
vermeerderd wordt. 

Van dit verschijnsel kan gebruik gemaakt worden om den 
landingsuitloop van een vliegtuig te verkorten. Wordt namelijk 
gedurende den tijd, dat het vliegtnig na de landing over 
den grond loopt, een dergelijke verstoring aangebracht, dan 
zullen de vertragende krachten vergroot worden. De drift 
werkt direct vertragend, terwijl oak de vermindering van de 
lift door vergrooting van de kracht op wielen enstaartsteun 
remmend werkt. Ook is het mogelijk door een dergelijke 
inrichting het uitzweven vbbr de landing te beperken, daar 

(1) Hiervoor kan verwezen worden naar het rapport A 2 9 :  Onder- 
zoek naar den invloed van een uitsnijding in den voorrand van het 
draagvlak van bet Fokker F 3-vlieptuig op de aerodynamische eigen- 
schappen, hetwelk hinnenkort in De lngenieur ea1 worden gepu- 
hliceerd. 
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door het kleiner worden der lift-driftverhoudinn de nliihoek " Y "  

grooter wordt. 
Een verrttorinn. als hier bedoeld. ban verkrezen worden ~~~~ ~~~.~~ 

door op het bovenvlak van het draagvlak een a&al klappen 
aan te brengen, welke in normalen vliegtoestand op of in het 
draagvlak-oppervlak liggen en bij de landing of bij het uit- 
zwevm opgezet kunnen worden. Het onderzoek had nu  ten 
doe1 na te gaan of hiermede een dusdanige remmende wer- 
king verkregen kan worden, dat de inrichting practisch nut  
op kan leveren, en, zoo dit het geval is, hoe dan de opstelling 
moet zijn om zonder constructieve bezwaren een zoo gunstig 
mogelijke werking te verkrijgen. 

2. B e s c h r i j v i n g  v a n  d e  m o d e l l e n .  

Als model werd Ben bestaand model van bet draagvlak 
van het Fokker F-11-vliegtuig (draagvlak model No. 14) 
gebruikt (2). De schaal van dit model is 1 : 20; het is uitge- 
voerd in gepolitoerd mahoniehout. Een teekening van het 
model is met de hoofdmaten gegeven in fig. 1 (op blz. 1046). 

In  fig. 1 zijn voorts de verschillende wijzen aangegeven, 
waarop de klappen op het model geplaatst werden, hierbij 
wordt iedere toestand door een afmnderlijke modelletter 
aangegeven. De klappen waren rechthoekjes van 9 X 20 m.M. 
van dun koperplaat. Zij komen dus in afmetingen overeen 
met klappen van 180 >:4W m.M. voor het vliegtuig op 
ware grootte. Bij de eerste modellen werden de klappen 
verbonden door een koperdraad van 1.5 m.M. dikte, die op 
halve hoogte aan de achterzijde vastgesoldeerd was. Ongeveer 
5 m.M. buiten de uiterste klappen werd de draad recht.- 
hoekig omgebogen. De uiteinden werden toegespitst en 
dienden om het gebeel op het model vast te prikken. Daar 
bij het onderzoek bleek, dat deze bevestigingsstaaf een niet 
te verwaarloozen invlosd kan hebben, werden bij de verdere 
modellen <h t/m. m) de klappen ieder afzonderlijk met 
behulp van een aan de achterzijde gesoldeerde pen vastgezet. 
Bij alle modellen was het vlak van de klappen locdrecht 
op het koordvlak van het draagvlak en evenwijdig aan de 
langsliggers ; de onderrand der klappen lag in het bovenvlak 
van het draagvlak, met uitzondering van het model j ,  waar 
een spleet van 1 m.M. opengelaten werd. 

3. B e s c h r i j v i n g  v a n  d e - m e t i n g s -  e n  
b e r  e k e  n i  n g B m e t h o  d e. 

Het onderzoek werd uitgevoerd in den R. S. L. windtunnel 
bij een windsnelheid van ongeveer 97.5 M./sec. De gemiddelde 

(2) De proeven betreffende de aerodynamische eigenschappen van 
dit, model werden gepnbliceerd in Rapport A 19. Verslagen en Ver- 
handelingen van den Rijksstndiediensl voor de Luchtvaart. Dee1 I, 
blz. 14. 
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draagvlakdiepte van het model was 12g5 m.M, zoodat dus 
de Y 1 waarde him 3.56 M2./sec. is. Voor ieder model werden 
met de Eiffelsche balans bij invalshoaken van + 8", + 1 2 O  
en + 16' de windkrachten gemeben. De keure van deze 
invalshoeken geschiedde op grond van de overweging, dat 
de invalshoek van het vliegtuig, wanneer dit met wielen 
en staartsteun op deu grond stast, ongeveer 1 2 O  is, terwijl 
de hoeken in de omgeving hiervan van belang kunnen zijn 
voor het uitzweven. 

De wijze, waarop deze krachtenmetiug de bijbehoorenda 
ijking en de meting der windsnelheid uitgevoerd werden, 
werd reeds vroeger beschreven (3).  

Uit de gemeten krachten werden de ahsolute lift- en drift- 
coefficiknten berekend met hehulp van de formules: 

R, = Cy .y- 0 V8. 
g 

Rz = cz ~ Y 0 v=. 
y r l , i s :  Y 

ift, verticale ontbondene van de windkracht in K.G. 
R, -: drift, horizontale ontbondene van de windkracht 

Cy, C, = absolute lift-, resp. driftcoefficiht. 
y = S.G. van de lucht in K.G./Ms. 
9 = versnelling van de zwaartekracht in MZ./sec2. 
0 c oppervlak van het draagvlak in MZ. 
V = relatieve windsnelheid in M.,sec. 
Voor eenige speciale gevallen werd voorts de landings- 

uitloop en de snelheid gedurende het uitloopen berekeud 
met behulp van de formules (4) : 

in K.G. 

1 A V,,z + B 1 = - 
2 A  B 

Hierin is, behalve de reeds hovengenoemde notaties : 
1 = lengte van den landingsuitloop in M. 
V, = snelheid op het oogenblik, dat het vliegtuig den 

grond raakt, de z.g. landingssnelheid in M./sec. 
x = door het vliegtuig over den grond afgelegde weg in 

M. voor het bereiken van de snelheid Y(voor V = 0 is z = 1). 

(3) Rapport A 7. Verslagen en verhandelingen van den Rijks- 

4)  REYNBKER. Het landen van vliegtuigen. Het Vliegueld,, Maart 
studiedienst voor de Lochtvaart. Dee1 I, blz. 43. 

19!22, blz. 58. 
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f = coefficient van de wrijving tusschen de wielen en 
staartsteun en den grond. 
m 
Bij het gebruiken van deze formules dient op het volgende 

gelet te warden : 
lo. Zij gelden slechts voor constante waarden van C, en 

C,, dus voor constanten invalshoek bij het uitloopen; aan- 
genomen werd hier, dat het vliegtuig bij de landing dadelijk 
met wielen en staartsteun op den- grand staat en dat de 
invalshoek hierbij 12O is (zie in het begin van dit punt). 

2 O .  De waarde van den wrijvingscoefficient f is onzeker; 
zij hangt af van de gesteldheid van het landingsterrein en 
van de verdeeling van de krachten over de wielen en den 
staartsteun. Ala een betrouwbare waarde, welke in overeen- 
stemming was met die, gevonden uit eenige metingen van 
uitlooplengten, werd hier f = 0.1 aangenomen. 

3". Bij de hier uitgevoerde Xetingen werd het drnkmiddel- 
punt (aangrijpingspunt van de windkrachtresultante) niet 
bepaald. Dit geeft een onzekerheid in de in het vorige 
punt genoemde verdeeling van de krachten. Deze werd bij 
de berekening buiten beschouwing gelaten op grond van de 
volgende overweging: de uitloop kan in twee deelen verdeeld 
worden: het eerste met. groote, het tweede met kleine suelheid. 
Gedurende het eerste deel is als remmende kracht de drift 
overwegend, gedurende het tweede deel echter de wrijving 
over den grond. In  het eerste deel is de lift groat en kan 
dus de ligging van het drukmiddelpnnt een invloed van 
beteekenis hebben op de krachtenverdaeling op wielen en 
staartsteun. De remmende kracht van de wrijving is echter 
klein ; een verandering ran j als gevolg van een gewijzigde 
krarhtenverdeeling heeft dus weinig invloed. In het tweede 
deel is de lift klein en worrlt de krachtenverdeeling hoofd- 
aakelijk bepaald door de ligging van het zwaartepunt. Een 
belangrijke veranderi?g van j is hier niet te verwachten. 

4". Bij de berekeningen werd hier gebruik gemaakt van 
de resultaten, zooals zij door de modelproeven verkregeu 
waren. Er werrl geen correctie aangebracht voor een mogelijk 
aanwezig 21 /-effect: de resultaten der berekening hebben dus 
alleen vergelijkingswaarde. 

De invloed van de vermindering van de lift-driftverhouding 
kan als volgt beoordeeld warden. Uit de evenwichtsvoor- 
waarden der op het vliegtuig werkende krachten bij het 
uitzweven met sfgezetten motor volgt, dat de lift-driftver- 
houding gelijk is aan de cotangens van den glijhoek, dus 

massa van het vliegtuig in K.G. seca/M. 

C 
a = ag cotg. 3 

C, 

De glijhoek a irc de hoek, welken de baan van het vliegtuig 
maakt met een horizontaal vlak. De horizontnle projectie ej 
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van de  baan, welke het vliegtuig af moet leggen om bij het 
uiteweven een hoogte h te  verliezen, is 

G = h ~ ~ t g . a = h J  C 
C, 

Dezs lengte is dus evenredig met de lift-driftverhouding. 

INVALGHOEK + 120. 
Vermeerdering van de drift- Vermindering 

coefficient i n  pCt. van de liftcogf- 
fieient in  pCt. 

Fig. 2. R. S. L. Amsterdam. 

4. R e s u l t a t e n  v a n  b e t  o n d e r z o e k .  
De waarden van de lift- en driftcoefficiQnten en van de 

liftdriftverhondingen eijn in  tabel I gegeven. Voor vermin- 
dering van den landingsuitloop is, zooals reeds in punt 3 
opgemerkt werd, de invalshoek + 12' het belangrijkst. Deze 
zal hier dus alleen voor vergelijking der lift- en drift- 
coefficsnten gebruikt worden. I n  fig. 2 zijn de resultaten 
voor i = + 1Zo op de volgende wijze voorgesteld. Voor ieder 
model werd de toename van C, en de afname van C, uit- 
gedrukt in pCt. van die van het oorspronkelijke model. De 
horimntale afmeting der vakjes in de figuur stelt de grootte 
van deze af- of tomame voor, het bijgeschreven getal de 
getallenwaarde 

I n  de volgende bmhouwing eullen, tenzij aoders mn-  
gegeven, deze percenten als vergeiijkingewaarden gebezigd 
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worden. In de figuur zijn, voor betere onderlinge vergelijking, 
de modellen in eenige groepen samengevat (A t/m E). Voor 
de voor practische uitvoering belangrijkste groep B zijn 
borendien de getallenwaarden der af- en toenamen in tabel 2 
verzameld. 

Inuloed oan den afetand van de klappen tot den voorrand 0an 
I heel draaywlak (Groep A, model a tlm. d). 
~ De afstanden van 10 en 20 m.M. (model a en 6) zijn 

practisch gelijkwaardig, bij verdere vergrooting neemt de 
~ werking af (model c en d.) Het model Cis echter constructief 

voor het hier bedoelde vliegtuig het best uitvoerbsar, daar  
hier de klappen boven den voorrand van den voorlangsligger 
staan. De afname der werking t.0.v. van a en b (8 pCt. van (i , 
3 pCt. van C, ) weegt niet op tegen de constructieve voordeelen. 

Inwloed uan het aantal en den onderlingen afstand van de 
plaoljes b$ aanwezigheid uan e a  verbindingsstaaf (Groep B, 
model b. e, f. 9). 

Vermeerdering van het aantal klappen (model e) geeft, 
zooals te verwachten was, vergroote werking. Merkwaardiger 
is daarentegen de invloed van het wegnemen der middelste 
klappen. Wordt van drie klappen de middelste weggenomen 
(model b - model f), dan worden lift en drift beide 
vergroot. Deze vergrooting bedraagt 5 pCt. Wegnemen van de 
drie middelste klappen van vijf (model e w- model g) gee& 
alleen een vergrooting van de lift (6 pCt), terwijl de drift, 
practisch onveranderd blijft. Deze resultaten deden een invloed 
vermoeden van de verbindingaataaf. 

Incrloed van de uerbindingaetaaf (Groep C, model g en h). 
Deze modellen verschildeu alleen in het ontbreken van de 

verbindingsstaaf. Het wegnemen van deze (model h) geeft 
14 pCt. vermindering van de drift en 4 pCt. vermeerdering 
van de lift. Daar de verbindingsstaaf bij de ware grootte 
uitvoering niet voor zal komen, werd zij bij de volgende 
modellen (h tjm. m) weggelaten. Vergelijkt men het model h 
met model b, dan hlijkt, dat de werking van twee ver uit 
elkaar geplaatate klappen grooter is dan van drie dicht bij 
elkaar geplsatste. Dit wijst er op, dat de invloed van een 
klap zich zijdelings uitbreidt en de storingsgebieden in  het 
laatste geval elkaar gedeelteli'k overdekken. Bij onderzoek 

zijdelingsche begrenzingslijn van het storingsgebied een hoek 
van 45" (op het oog geschat) maakt met de windrichting. 

Invloed wan em epleet onder de klap (Groep D, model i, j). 
Om constructieve reden kan het noodig zijn, dat tusschen 

de klap en het draagvlak-oppervlak een spleet open blijft. 
Bij een spleetbreedte van 1 m.M. voor het model heeft deze 
Ben merkbaren invloed (5 pCt. vermindering van de drift, 4 pCt. 
vermindering van de lift). Deze invloed is echter niet van 
dien aard, dat zij een spleet als ontoelaatbaar kenmerkt. 

Bepaling wan den voorpractische ailwoering lneeet gunstigen z m  
(Groep E, model h, i, k, 1, m). 

van de atrooming met een d unnen draad bleek, dat de 
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Voor practische uitvoering voor het hier heschouwde vlieg- 
tuig is het gewenscht de klappen op den vonrlangsligger te 
plaatsen. Dit geeft eenige vermindering van de werking 
(model h +* a, zie ook groep A). Verder is het gewenscht 
met zoo weinig mogelijk klappen te kunnen werken en deze 
zoo dicht mogelijk bijeen te houden. De werking van 2 klappen 
(model i) werd niet voldoende geoordeeld, het tusschenvoegen 
van een klap (model kj had weinig uitwerking (vergelijk ook 
groep B). Het bijvoegen van 2 klappen aan de buitenzijde 
geeft aanzienlijke verbetering (model 5 1 )  (driftvermeerdering 
17 pCt., liftvermindering 9 pCt.). Verder nit elkaar plaatsen 
geeft een verdere verbetering (driftvermeerdering 6 pCt., lift- 
vermindering 5 pCt.). Dit laatste model werd, zoowel wat de 
asrodynamische eigenschappen als de mogelijkheid van con- 
structieve uitvoering voor het beschouwde vliegtuig betreft, 
als practisch bruikbaar beschouwd. De reminrichting bestaat 
hierbij uit 5 klappen van 9 X 20 m.M. met onderlinge af- 
standen van 120 m.M. (hart op hart gemeten) op den voor. 
langsligger. Vergeleken met het oorapronkelijke draagvlak 
bedraagt bij een invalshoek van 12' de vermeerdering van 
de drift 98 pCt., de vermindering van de lift 36 pCt. 

Invloed op de lift-driftcerhouding. De afname van deze 
verhouding t. 0. v. die voor het oorspronkelijke draagvlak 
werd nitgedrukt in pCt. van deze laatste. 

Voor groep E zijn deze waarden voor alle invalshoeken 
gegeven in tabel 111. In deze tabel zijn zoowel de verande- 
ringen van de lift-driftverhonding t. 0. v. het oorspronkelijke 
model voor het draagvlak alleen, als voor een compleet 
vliegtuig opgenomen. Deze laatsten werden verkregen door 
rekening te houden met den invloed, welken de romp en 
verdere onderdeelen van het vliegtuig hebben op de lift- en 
driftkrachten. Hierbij werd gebruik gemaakt van de reeds 
vroeger verkregen resultaten met een model van het Fokker 
En-vliegtuig (4). De vermindering der lift-driftverhonding 
neemt af met toenemenden invalshoek; voor het model 14 m 
bedraagt zij echter bij i = + 16' voor het volledige model 
nog 54 pCt., hetgeen dus volgens het in punt 3 behandelde 
overeenkomt met een verkorting van de voor uitzweven 
benoodigde lengte met 54 pCt. 

5. G e t  a l l e n v o o r  h ee ld .  

De invloed van de landingsinrichting, zooals die uitgevoerd 
was aan het model n. op de uitlooplengte en de snelheid 
tijdens het uitloopen werd berekend met behulp van de 
in punt 3 gegeven formules. Hierbij werd verder gebruik 
gemaakt van de bij vroegere metingen gevonden result.aten 
van een model van het FrI-vliegtuig (4). Voor de berekening 
voor het ongewijzigde vliegtuig werden deze resultaten onge- 

(4) Zie het in  noot 2 vermelde rapport A 19. 
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wijzigd overgenomen, terwijl voor het vliegtuig met landings- 
inrichting een correctie aangebracht werd, overeenkomende 
met het verschil in eigenschappen tusschen de draagvlak- 
modellen 14 en 14 m. Als verdere gegevens voor de berekening 
werden aangenomen: gewicht van het vliegtuig (f = 2000 K.G. 
draagvlakoppervlak 0 s 43 MZ., wrijvingcoeffici6nt f = 0.1, 
landingssnelheid V. = 32.6 M./sec. De landingsuitloop voor 
het ongewijzigde vliegtuig bedraagt 234 M., die voor het 
vliegtuig met landingsinrichting 164 M., zoodat hierdoor een 
verkorting van 30 pCt. verkregen wordt. 

De snelheid tijdens het uitloopen is van belang, wanneer 
er gevaar bestaat op een botsing, zooals bij eennoodlanding 
op beperkt terrein. Hierbij komt het aan op de kinetische 

V P I R G E L l l K l N G  V A N  DE BEWEGINGSENBRGIE TIIDENS NET UITLOOPEN. 

0 . m  

0.200 

INM 

Fig. 3. R. S. L. Amsterdam 

energie, welke het vliegtuig nog bezit nadat het een zekeren 
afstanrl over den grond afgelegd heeft. Om deze reden zijn 
de snelheden niet als zoodanig, doch de kwadraten van deze, 
gedeeld door V,,z in fig. 3 uitgezet als functie van den afgelegden 
weg z. Uit deze figuur blijkt, dat het vliegtuig met landings- 
inrichting de helft van zijn kinetische energie verloren heeft 
na 65 M., het ongewijzigde eerst na 108 M. Voor 75 pCt. 
der kinetische energie zijn deze waarden resp. 108 en 168 b1. 

6. C o n c l u s i e .  
Door het aanbrengen van klappen op het draagvlak, 

waarvan de afmetingen en plaatsing overeenkomen met die 
op het model 14 m, wordt de drift van het draagvlak bij een 
invalshoek van 12" met 98 pCt. vermeerderd, de lift met 
36 Ct verminderd. 

#orden deze klappen gebruikt ala landingsinrichting, 
d. w. e. worden zij bij normaal vliegen in of o het draagvlak- 

opgezet, dan kan hierdoor een aanzienlijke verkorting van 
den landingsuitloop verkregen worden. Uit modelgegevens 
berekend werd een verkorting van 30 pCt. gevonden. Door 

oppervlak gelegd en zoodra het vliegtuig c? en grond raakt 
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Onderzoek naar den invloed van een uitsnij. 
ding in  den voorrand van het draagvlak 

van het Fokker P 111-diegtuig op de 
aerodynnmische eigenschappen. 

R a p p o r t  A 29. 

Ooergedrukt nit De 1rz.pzicur van 20 Januari 1923. No. 3. 



RAPPORT A29. 

Onderzoek naar den invloed van een uitsnijding in 
den voorrand van het draagvlak van het 

Fokker FlII-vliegtuig op de aero- 
dynamische eigenschappen. 

~ ~~ 

U i t t r e k s e l  

a. Doel van het onderzoek. 

Een vliegtuigmodel, bestaande uit een dik draagvlak en 
een model van den romp van het F 111-vliegtuig, werd onder- 
zocht om na te gam,  welken invloed een uitsnijding in het 
middan van den voorrand van het draagvlak heeft op de 
aerodynamische eigenscbappen. 

b. Wzj'ze van  ondcrzoek 

De lift- en driftkrachten werden gemeten met verschillende 
uitsnijdingen. De breedte van de uitsnijdingen was 10 pCt. van 
de draagvlakbreedte, voor den vorm eie fig 2. Voor verschil- 
lende andere uitsnijdingen (zie fig. 3) werd de drukverdeeling 
op het bovenvlak van den romp achter het draagvlak bepaald. 
De waarde van VE (windsnelheid X gemiddelde draagvlak- 
diepte) was bij de eerste meting 2.27 M*.isec, bij de tmeede 
2.21 Mz./ser. 

e. Resultaten. 
De absolute lift- en driftcoefficienten zijn gegeven in Tabel I 

en fig. 4 ;  de drukverdeelingen in Tabel I1 en fig. 5 (No.5g 
is het model zonder uitsnijding). Correcties voor invloed van 
de tunnelwanden werden niet aangebracht. 

Uit de resultaten der krachtenmeting werd het benoodigd 
vermogen voor het vliegtuig berekend (draagvlakoppervlak 
42 Ma.) (Tabel 111). Op deu driftcoPfficient werd een correctie 
aangebracht voor de aan het model ontbrekende deelen. Als 
gevolg van benaderende aannamen bij de berekening geven 
de getallen slechts vergelijkingswaarden Vergrooting van de 
uitsnijding geeft een loename van het henoodigd vermogen, 
die met den invalshoek toeneemt. Voor den ongunstigsten vorm 
(model 5e) bedraagt deze toename (vergeleken met model 5a) 
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bij een snelheid van 120 K.M.juur en gewichten van 1200, 
16KI en 2000 K.Q. achtereenvolgens 26, 46 en 71 pCt. en 
bij een gewicht van 1600 K.G. en snelheden van 140, 120 
en 100 K M./uur acbtereenvolgens 25, 46 en 81 pCt. 

d. Conclusie. 

Bij het ambrengen van een nitsnijding als hier bedoeld 
moet getracht warden deze zoo klein mogelijk te houden in 
verband met den nadeeligen invloed, welken zij kan hebben 
op de aerodynamiache eigenschappen. Uit  de berekeningen 
blijkt, dat de ongunstigste uitsnijding, welke bij het onder- 
zoek voorkwam, een vermeerdering van het benoodigd ver- 
mogen kan geven, welke tot 81 pCt. bedraagt. 

BERlCHT A29. 

Untersuchung iiber die Beeinflussung der aero- 
dynamischen Eigenschaften eines Fokker F Ill 

Eindeckers durch einen Ausschnitt im 
Vorderrande des Fliigels. 

Z u Sam men  f a s s u n  g. 

u. Zweck der UnteTSuChun~~ 

Ein Flugzeugmodell bestehend &us einem dicken Flugel 
und einem Rumpfmodell des FIII Flugzeugs wurde im 
Windkanal untersuoht um den Kinfluss eines Ausschnittes 
in der Mitte des Fliigelvorderrandes auf die aerodynamischen 
Eigenschaften zu bestimmen. 

h .  Veersuchsmethode 

Die Buftriebs- und Widerstandskrifte wurden fur mehrere 
Ausschnitte gemessen. Die Breite der Ausschnitte war 10 vH. 
der Spaiiuweite; fur die Form siehe Fig. 2. Fur verschiedene 
andere Ausschnitte (siehe Fig. 3) wurde die Druckverteilung 
auf der obereti Rumpfseite hinter dem Flugel bestimmt. Der 
Kennwert V1 (Windgeschwindigkeit X mittlere Fliigeltiefe) 
betrug bei der ersten Messung 2.27 mzlsek, bei der zweiten 
2.21 mzjsek. 



e. Ergehnisse, 

Die absolute Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte sind 
gegeben in Zahlentafel I und Abb. 4, die Druckverteilungen 
in Zahlentafel I1 und Abb. 5 (IVr. 5 g  ist das Modell ohne 
Ausschnitt). Korrekturen fur den Einfluss der Kanalwiinde 
wurden nicht angebracht. Auf Grund der Messungsergebnisse 
wurde die zum Horizontalfiug notwendige PSzahl fur das 
Flugzeug in wahrer Grosse (Tragfliiche 42 ma.) bereclinet 
(siehe Zahlentafel 111). Die Widerstandsbeiwerte erfuhren 
eine Berichtigung fiir die beim Modell fehlenden Teile. 
Zufolge der bei der Rechnung gemachten Annahmen geben 
die Zahlen nur Vergleichswerte. Vergrosserung des Aus. 
schnittes gibt eine Zunahme der notigen PSzahl, die mit 
dem Anstellwinkel w k h s t .  Fiir die ungunstigste Form 
(Modell 5 4  betriigt die Zunahme im Vergleich mit Modell 5a 
bei einer Geschwindiglreit von 120 kmkt und Gewichte von 
1200, 1600 und 2000 kg. 26, 46 und 71 vH. Bei einem Ge- 
wicbt von 1600 kg. und Geschwindigkeiten von 140, 120 und 
100 km/st betragt die Zunahme 25, 46 und 81 vH. 

Beim Anbringen eines Ausschnittes sol1 dieser moglichtst 
klein gehalten werden wegen der sonst auftretenden Ver- 
schlechterung der aerodyuamischen Eigenschaften. Die Rech- 
nung zeigt, dass von den untersuchten Ausschnitten der 
ungiinstigste eine Zunahme der notigen PSzahl bis S1 vH. 
bedingt. 

RAPPORT A29. 

Experiences sur l’influence d’une 6chancrure dans le 
bord d’attaque de I’aile de l’avion Fokker 

F I11 sur les caractbistiques a6ro- 
dynamiques. 

R e s u m e .  

a. But de l’dtude. 

Un modhle d’avion, combinaison d u n e  aile Bpaisse et un 
modble du fuselage de l’avion F 111, fut Qtudib afin de voir 
quelle est l’influence d’une Bchancrure dans la partie mediane 
du bord d’attaque de l’aile sur les caract6ristiques a6ro- 
dynamiques. 



in 

b. Mtfthode d’expdrhce. 

On a determine la poussee et la trainee pour plusieurs 
formes d’echancrure. La largeur des Qchancrures etait 10 p. 100 
de I’envergure; les formes sont iudiqn4es dans la fig. 2. Pour 
plusieurs autres formes d’khaucrure (fig. 3) la distribution 
des pressions sur la face supbrieure du fuselage en arriere 
de l’aile fut determinee. La valeur de VZ (vitesse de l’air X 
corde moyenue) etait 2.27 ma./eec. pour la premiere aerie 
d’experiences et 2.21 mz./sec. pour la seconde. 

e. Resultats 

Les coefficients absolus de portance et de trainance sont 
donne8 dans le Tableau I et la figure 4, In distribution des 
pressions dans le Tableau I1 et la fig. 5,  (le no 5 9  est le 
modele sans Bchancrure). On n’a pas applique des correctious 
pour l’iufiuence des parois du tunnel. 

Des calculs bases sur les resultats des experiences donnent 
la puissance necessaire au vol horizontal d’un appareil en 
vraie grandeur (aile de 42 ma.). Pour les resultats de ces 
calcula voir le Tableau 111. Lea coefficients de trafuance sont 
majores d’uue quantite coustaute pour tenir compte de la 
rbiatance parasitaire des parties qui ne sont pas representees 
dans le modhle. En vue des suppositions sur lesquelles est 
bas6 le calcul, lea rbultats doivent &re regard& comme des 
valeurs de comparaison. 1’Agrandissement de l’hchancrure 
donne une augmentation de la puissance necessaire croissant 
avec l’iucidence. Pour la forme la plus d6favorable (mod8le 
no. 5e) cette augmentation, compare avec le modele 6a est 
de 26, 46 et 71 p. 100 pour une vitesse de 120 Km./h.et des 
poids de 1200, 1600 et 2ooo Kgs. Pour un poids de 1600 Kgs. 
et des viteeaea de 140, 120 et 100 Km./h. l’augmeutation est 
de 26, 46 et 81 p. 100. 

d. Conclusion. 

Comme le8 Bcbancrures out une influence nuisible sur les 
qualit& a6rodynamiqut.s de I’avion, le cons t ruch r  doit t%cher 
de le8 faire aussi petites ue possible. Le &ul montre que 
l’bchancrure la plus nuisi 1 le parmi lea fo- Qtudieesexige 
une augmentation de la puissance necessaire qui va jusqu’g 
81 p. 100. 
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REPORT A29. 

Experiments on the influence on the aerodynamic 
properties of cutting away part of the leading 

edge of a Fokker FIII wing. 

S u m in a r y. 
a. Purpose of the experiments. 

An aeroplane model consisting of a thick wing and a 
Fokker FIII fuselage was tested to obtain data on the 
influence of a cut-out in the middle part of the leading edge. 
b. Method of testing. 

Lift and drag forces were measured for several cutants .  
The breadth of the cut-out was always 10 per cent of the span ; 
for the form see fig. 2.  For several other forms (see fig. 3) 
the pressure distribution dn the-upper surface of the fuselage 
was measured. The value of 1’2 (wind speed X mean chord) 
was 2.27 Mzhec. for the first series and 2.21 Mz./sec. for the 
second series. 
c .  Results 

Absolute lift and drag coefficients are given in Table I 
and fig. 4, the pressure distributions are shown in Table I1 
and fig. 5 (Rr. 5 g is the model without cut-ant). Corrections 
for the influence of the channel walls are not made. 

From the results the power necessary for an aeroplane 
with a wing of 42 sq. metres was calculated. The drag 
coefficient was corrected for the parts missing on the model. 
As approxitoate assumptions were used for this calculation, 
the results given in Table I11 have only comparative value. 
Enlargement of the cut-out gives an increase of the necessary 
horse power progressing with the angle of incidence. I n  the 
worst case (model 5e)  the increase (in relation to model Sa) 
for a speed of 120 K.M. p. hour and weights of 1200, 1600 
and Boo0 Kgms is 26,46 and 71 o/o For a weight of 1600Kgms. 
and speeds of 140, 120 and 100 K.M. p. hour the increase 
is resp. 25, 46 and 81 per cent. 

d. Conclusion. 

It is necessary to make the cut-out as small as possible 
on account of the detrimental influence on the aerodynamic 
properties of the aeroplane. Calculations show that of the 
cut.outB investigated the worst gives an increase of necessary 
power up to 81 per cent. 



Onderzoek naar den invloed van een uilsnifding 
in den voorrand van het draagvlak van 

het Fokker F 111-vliegtuig op de aero- 
dynamische eigenschappen. 

I Rapport A 29 
Bijksstudiedienst voor de Luohtvssrt, Amsterdam. 

(Met  nfbeeldingen.) 

0 v e r z i c  h t. 
De invloed van een uitsnijding in  den voorrand van het 

draagvlak op de aerodynamische eigenschappen werd aan 
een model onderzocht voor verschillende vormen van de uitsnij- 
ding. De invloed hiervan op het benoodigd vermogen, welke 
zeer aanzienlijk kan zijn, wordt met een getallenvoorbeeld 
toegelicht. 

I. D o e 1  v a n  h e t  o n d e r z o e k .  
111 het Fokker FIlI-vliegtuig was het door de opstelling 

van den motor noodzakelijk den bestunrder zoodanig te 
plaatsen, dat hij met het hoofd en het bovendeel van den 

VOORSTE DEEL V A N  IIET FOKKEII F 111-VLIEGTUIG MET 
WEGGEhOWEN Y070RhAP. 
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romp in het voorste gedeelte van het draagvlak kwam. 
Om uitzicht te krijgen was het dns noodig een gedeelte van 
de draagvlak-bekleeding ter plaatse weg te nemen. Een foto 
van het voorste gedeelte van het. vliegtuig, waaruit de vorni 
van de bestaande uitsnijding blijkt, is in fig. 1 gegeren. 
Voor deze foto werd echter tevens. om de plaats van den 
bestuurder beter te doen uitkomen. het rechter deel van de 
motorkap weggenomen. Voor een verdere beschrijving van 
het vlie.gtuig kan verwezen worden naar de bestaande 
tijdschriftliteratuur (1). 

Het in het hier volgende rapport beschreven onderzoek 
had ten doel na te gaan hoe groot een dergelijke uitsnijding 
gemaakt kan worden zonder de aerodynamische eigensehappen 
van het vliegtuig te ongunst.ig te beynvloeden. 

Een gedeelte van de resultaten van het onderzoek werd 
reeds vroeger gepnbliceerd (2). 

2. B e s c h r i j v i n g  \'ai> h e t  g e b r u i k t e  m o d e l .  

Voor het onderzoek werd het vliegtuigniodel No. 5 ,  samen- 
gesteld uit een bestaand model van eeu dik draagvlak, dat 
in hoofdvorln overeenkmam met dat van het F 111-vliegtuig, 
en een op deaelfde schaal (ong. 1 : 30) nitgevoerd model van 
den romp van dit vliegtuig in den oorepronkelijken vorm. 
LandingPgestel, schroef, stabilisatie- en stnurvlakken werden 
weggelaten, dam zij voor dit onderzoek van geen belang 
waren. Een teekening van het model is met eenige hoofd- 
maten gegeven in fig. 2 (A tim. C) (3). Draagvlak en romp 
waren beide uitgevoerd in  mahoniehout, hot eerste gepolitoerd, 
de tweede gevernist. 

I n  het voorste gedeelte van het draagvlak werd eenuitsnij- 
ding gemaakt, welke 60 m.M. (=  10 pCt. van de draagvlak- 
breedte) breed was en zich a n  weerszijden tot ongeveer 
3 m.M. buiten den romp uitstrekte. Een doorsnede over het 
voorste gedeelte van het model, waarin de vorm van de 
uitsnijding te zien is, is gegeven in fig. 2 1). Aan het model 
werdeu achtereenvolgens wijzigingen aangebracbt, waarbij 
de breedte van de uitsnijding onveranderd bleef (behalve it, 
het model 5 b,  zie onder), de doorsuede van deze werd echter 
veranderd. Model No. 5 is het oorspronkelijke model zonder 

(1) Zie o. m.  Het Vliegveld 7 Mei 1921, blz. 138. R i g h t  May 26, 
1921. p. 355. Illustrierfe Flugwnche 6 Juli 1921, S. 271. 

(2) Zij aerden vermeld door dr. ir. E. B. WOLFF in zijn vnor- 
dracht voor de Afd. voor Werktuia- en Sclieepsbouw van he1 Kon. 
Inst. v. Ing. als inleiding voor he1 bezoek aan de R. S. L. ( D e  
lngenieur van 24 December 1922, No. 52) en als mededeeling 
inaezonden op het aPremier Congrh International. de la Navigation 
AArienneg Rapports, Tome 11, p. 33). 

(3) Een nauwkeurige opmeling van het model zal gepubliceerd 
worden in he1 in voorbereiding zijndr rapport A 33 uOnderzoek van 
de  drukueideeling op den romp van eeu vliegtuigmodel)x 



R. 5 L Ambterdam. 
FIG,  2. 

voorruit, KO. 5 a is hetzelfde. doch met een voorruit uit dun 
koperplaat over de geheele breedte van den romp en van boven 
aansluiteud aan den rand van de uitsnijding. Bij het model 5 h 
werden de zijdelings buiten de voorruit uitstekende gedeelten 
der uitsnijdiug met parafine opgevuld, zoo dat het draagvlak 
ter plaatse een meer normalen profielvorm kreeg. Bij de vol- 
gende modellen van deze serie (5 e t /m. 5 f )  werd deze opvul- 
ling weder verwijderd, de voorruit bleef echter op haar plaats 
en onveranderd van vorm, stand en hoogte. Deze modellen 
werden verkregen door telkens ern gedrelte van het draagvlak 
haven de bestuurdersplaats meg te nemen (fig. 2 D) over de 
geheele breedte der oorspronkelijke uitsnijding. Voor prac- 
tische uitvoering kan bij het bestaaude vliegtuig niet verder 
gegaan worden dan het model 5 e ,  daar hierbij de geheele 
draagvlakbekleeding tot aan het voorvlak van den voorlaugii- 
ligger weggenomen is. Het model 5 f heeft dus in dit geval 
slechts theoretiache waarde. 

Het vliegtuigmodel No. 5 werd later ingericht voor meting 
van de drukverdeeling op den romp (4). Hierbij kon een 
aantal gaatjes, gelegen in het midden van het bovenvlak 
van den romp en zich uitstrekkende vanaf den achterrand 
van het draagvlak tot aan den achterrand van den romp, 
stuk voor stuk verbonden worden met een micromanometer. 
De onderlinge afstand van deze gaatjes bedroeg 10 m.M. 

(4) Voor beschrijving hiervan kan verwezen worden naar bet 
reeds bovengenoemde rapport A 33. 
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Daar bij deze metingen kleine onregelmatigheden van het 
oppervlak belangijken invloed kunnen hebben op de resultaten 
werd voor dit onderzoek ook de romp gepolitoerd. Het draag- 
vlak werd in het voorste gedeelte, waar vroeger de uitsnij- 
dingen gemaakt waren, niet parafine tot het oorspronkelijke 
draagvlakprofiel bijgemerkt en daarna werden hierin weder ver- 
schillende uitsnijdingen gemaakt.. Hierdoor werden de modellen 
5 g  t/m. 5 m  verkregen. waarvoor de uitsni,jdingen in fig. 3 
gegeven zijn. Het model 5 g ,  dst geen uitsni,jding had, is in 
deze figuur niet aangegeven. Geen dezer modellen had een 
voorruit. 

3. M e e t m e t h o d e  e n  u i t w e r k i n g  d e r  
v e r  k r e g  e n  r e s  u l  t a t en .  

Het onderzoek werd uitgevoerd in de R.S.I.. windtunnel. 
Voor de modellen 5 ,  5n tjm. Sf werden de lift- en driftkracht 
gemeten bij een windsnelheid van ongeveer 28 M./sec. en 
voor invalshoeken van - 9' tot + 6O. Degemiddeldedraag- 
vlakdiepte is 81 m.M, de waarde van V1 dus 2.37 W./sec. 
De uitvoering der metingen en de bewerking der verkregen 
resultaten geschiedde op de reeds vroeger beschreven wijze (5). 

Uit de berekende krachten werden de absolute lift- en 
driftcoefficienten bepnald met behulp van de formules: 

R - cy, ~y~ 0 V 2  
Y 

n 

R,, R, = verticale, resp. horizontale ontbondene van de 

C,, Cm = absolute lift-, resp. driftco&fficiCnt (dimensielomj ; 

r = specifieke massa van de lucht in K.G.  sec.ziM4.; 
9 
0 = oppervlak van het draagvlak in M2.; 

V = relatieve windsnelheid in M./sec. 
Voor de modellen 5 g  t/m. 5m werd de drukverdeeling op 

het bovenvlak van den romp achter het draagvlak gerneten 
bij een windsnelheid van ongeveer 26 M./sec. en een invals- 
hoek van 0'. De waarde van YI mas bier 2.11 Mz./aec. De 
meetmethode, welke hierbij toegepast werd, zal beschreven 
worden in het rapport A 33 (zie boven). Op de gemeten 
drukken werd een correctie aanRebracht om het verschil te 
verkrijgen tusschen den druk op bet oppervlak van den romp 

? / -  

R, = c, y- 0 v2 

waarin 

windkracht in K.G ; 

(5) Zie hiervoor rapport A 7. Verslagen en rerhandelingen van 
den Rljksstudiedienst voor de Luchtvaart. Dee1 I, hlz. 43. 
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en den statiscben druk der ongestoorde strooming. neze druk- 
verschillen werden uitgedrukt in percenten van den stuwdrnk 

4. R e s u l t a t e n  v a n  d e  k r a c h t e n m e t i n g .  
De verkregen waarden der lift- en driftcoefficienten zijn 

in tabel I gegeven en in fig. 4 in een yolaire grafiek uitgezet. 

LIFT EN DKIFTCOEFFICL~NTEH. 

0.020 0.040 0,060 0. 
X. S I.. Amsterdnni. 

FIG. 4. 

Bij de beoordeeling van deze resultaten dient er op gelet 
te worden, dat het onderzochte model geen compleet vliegtuig 
voorstelt. dooh verschillende onderdeelen, welke hoofdzakelijk 
drift veroorzaken, ontbreken. De gevonden waarden der 
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driftcoefficienten zullen dus kleiner zijn dan voor het, complete 
vliegtuig. terwijl de verschillen relatief tegroot zijn. Ter betere 
beoordeeling van deze verachillen kan het volgende opgemerkt 
worden. Voor een compleet vliegtuigmodel, dat sterke over- 
eenkomst vertoonde met het hier onderzochte (vliegtuig 
model No. l e ,  een model van het Fokker F 11-vliegtuigmet 
gewijzigden neus van den romp) werd voor C, een minimum- 
waarde van 0.0285 gevonden (6). Tevens werd hierbij aan- 
getoond dat de schadelijke weerstand over het gebied, dat 
voor het vliegen het meed van belang is, nagenoegconstant 
is. Voor het model 5a werd eeu minimum ('x van 0.020" 
gevonden. Een beiiaderiog der driftcoefficiEnten voor een 
compleet model kan hier verkregen worden door bij de 
gemeten waarden 0.008 op te tellen, hetgeen oak voor het 
getallenvoorbeeld in punt 6 geschied is. Tabel I en fig. 4 
geven echter de bij de metingen gevonden waarden. 

Invloed van de aanwezigheul van de voorruit en vaii opvulling 
der open hoeken (Modellen 5 ,  5 a  en 56). 

De aanweeigheid van de voorrnit heeft over het geheele 
gebied een meetbaren invloed, welke zeer gering is bij 
C, = 0.200, echter naar boven en naar beneden toeneemt. 
Ret  opvullen der open hoeken naast de voorruit heeft slechts 
geringen invloed. 

Invloed van vergrooling der uitanqding (Modellen 5n, 5 c  
tjm. 5f). 

Een vergrooting der uitsnijding met 2 m.M. (model 5 c )  
heeft een vergrooting van den driftcoefficient tengerolge, 
welke bij hoogere waarden van C, overeenkomt met die, 
veroorzaakt door het wegnemen van de voorruit, bij lagere 
waarden van C ,  grooter is 

Verdere uitsnijdingen (modellen 5d en be) geven belangrijke 
vermindering van den liftcoefficient en vermeerdering van 
den driftcoefficient. Vergelijking van het model met de 
ongunstigste uitsnijding (5,) met 5a geeft het volgende: 
bij gelijke invalshoeken een ongeveer constante afname van 
15 pCt. van den 1iftoGfficient tnsschen -6' en + 6" en een 
toename van den driftcoefficient stijgend van 22 pCt bij -- 6 O  
tot 54 pCt. bij f 6". Bij gelijke C,-waarden voor beide 
modellen stijgt de drifttoename van 12 pCt. bij C, = 0.100 
tot 103 pCt. bij C, '7 0.400. 

Wordt aan de uitsnijding een zoodanige vorm gegeven, 
dat het middengedeelte een diaagvlakprofiel krijgt (model 5 f ) ,  
dan worden hiermede betere waarden verkregen, die echter 
toch nog helangrijke afwijkingen in  osgunstigen zin vertoonen 
bij vergelijking met het oorspronkelijke model. 

(6) Zie hiervoor Rapport A 19. Verslagen en Verhanllelingen van 
den Rijksstudiedienst voor de Luchtvaart. Dee1 I ,  blz. 78. 



5. R e s u l t a t e n  r a n  d e  m e t i n g  d e r  d r u k .  
v e r d  e e l  i n g e n. 

De verkregen resultaten zijn gegeven in tabal I1 en voor 
de rnodellen 5 g. .5 h, 6 1 en 6 n~ uitgezet in fig. 5. De punten 
voor 5 4  5 j  en 51; zijn in de figuur weggelaten. omdat zij 
slechts weinig van die voor 5 1 verscbillen. I n  de fignur is 
nan de onderzijde het bovenvlak van den romp aangegeven, 
waaruit de ligging der openingen blijkt. Kleine uitsnijdingen 
(5 h tjm. 51)  hebben we1 eenigen invloed op het gebied 
onmiddellijk achter het draagvlak, doch het karakter der 
geheele drukverdeeling blijft hetzelfde. Door een groote uitsnij- 

DI~UKVEADEELIRO OP BET BOVENYLAK VAN BEN ROMP. 

ding (model 5 m) wordt de drukverdeeling g e l d  gewijzigd; 
er blijkt een sterke onderdruk op het gedeeltevan denromp, 
dat onmiddrllijk achter het draagvlak gelegen is, te bestaan. 
Bij onderzoek met een dunnen draad bleek hier een kracbtig 
wervelgabied gelegen ts zijn. 

I n  verband mct de in punt 4 en 5 gegeven resultaten kan 
de invloed van de uitsnijding als volgt verklaard worden. 
Een te groote of ongunstig gevormde uitsnijding in bet voorste 
gedeelte van het draagvlak verstoort de strooming over het 
bovenvlak op dusdanige wijze. dat. zij van het draagvlak 
loslaat. Hierdoor wordt een wervelgebied gevormd, dat ontstaat 
op bet bovenvlak van het draagvlak of reeds aan den scherpen 
rand van de nitsnijding en zich tot over het bovenvlak van 
den romp achter bet draagvlak uitstrekt. Door deze verstoring 
vermindert de waarde van den liftcoefficient als gerolg van 
het verminderde draagvermogen van het niiddendeel van het 
draagvlak. De door de wervels afgevoerde energie veroorzaakt 
een vergrooting van den driftco@fficient. 
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6. G e t  a 11 e n  v o o r b e e 1 d. 
Ter betere beoordeeling van den practischen invloed van de 

uitsnijdingen werd met behulp der bij de krachtenmeting 
gevonden resultaten het henoodigd vermogen voor verschil- 
lend gewicht en snelheid herekend voor een vliegtuig met 
een draagvlak-oppervlak van 4'2 M*., hetgeen overeenkomt 
met het Fokker F 3-vliegtnig. Hierbij werd gebruik gemaakt 
van de formulel;: 

G = c,  -y 0 v=. 
9 

7 5 n P = C , ~ y O V 3 .  
Y 

waarin: 
G = gewicht van het vliegtuig in K.G.; 
v = nuttig effect van de schroef; 
P = benoodigd motorvermogen in P.K. 
Voor de verdere iiotaties kan verwezen worden naar punt 3. 

Bij de berekening werd uitgegaan van de volgende aannamen: 
1'. de waarge der coefficipnten is dezelfde voor het model 

en voor de ware grootte vliegtuig; 
2'. het nnttig effect van de schroef is constant (= 0.7); 
3'. de invloed van den schroefJtras1 wordt verwaarloosd; 
4'. de coefficient van den schadelijken weerstand der niet aan 

bet model voorkomende onderdeelen is C,, = 0.008 (over 
deze aanname zie punt 4). 

Als gevolg van het gehruik maken van deze aannamen 
mogen de verkregen resultaten slechts als vergelijkings- 
waarden beschouwd worden. De resultaten zijn gegeven in 
tahel 111 en toonen ann, dnt donr een grootere uitsnijding 
belangrijke vermeerdering van bet benoodigde vermogen 
veroorzaakt kan worden. 

I n  het algemeen neemt de vermeerdering van het benoo- 
digd vermogen toe met den invalsboek, dns bij grooter worden 
van het gewicht en kleiner worden van de snelheid. Zoo 
bedraagt zij voor het model 5e, vergeleken met het model 6a, 
bij een snelbeid van 120 K.M.!uur en gewichten van 1200, 
1600 en 2000 K.G, achtereenvolgens 26, 46 en 71 pCt., en bij 
een gewicht van 1600 K.G. en snelheden van 140, 120 en 
100 K.M./uur achtereenvolgens 25, 46 en 81 pet. 

7. C o n c l u s i e .  
[Tit de verkregen resultaten blijkt, dat bij het aanhrengen 

van een uitsnijding als hier hedoeld, getracht moet worden 
deze zoo klein mogelijk te honden in verband met den nadeeligen 
invloed, welken zij kan hebben op de aerodynamische eigen- 
schappen van het vliegtuig. Uit de bnrekeningen blijkt, dat 
de ongunstigste uitsnijding, welke bij het onderzoek voor- 
kwam, een vermeerdering van het b-noodigd vermogen kan 
veroorzaken tot 81 pCt. 

Afgeeloten April 1922. 
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T A B E L  I. 

Wasrde der lift- eii driftcoGffleiinten. 

i = invalshnek in graden. 
V = windsnelheid tn M.:sec. 
C, = ahs. liftcoefficient. 
CI = abs. driftcoERici8nt. 

Vliegtuigmodel No. 5. I'liegtuigmodel No. 5n. 

Vliegtuigmodel No. 5b. 

i , v ~ c, c* jC,/C, 
! 

- 9" 27.8 0.047 10.0375 j 1.3 

Vliegtuigmodel No. 5c. 

- 9' I 27.5 ' 0.0395; 0,046 ' 0.9 

- 6" 27.5 ~ 0.116 ~ 0,023 ~ 4.9 
~~ ~~ ~ . .  .~ ~ ~~ 



- 

a i  

Vliegtuigmodel No. 5d. 

- 6" 

- 3" 1 
0" I 

Vliegtuigmodel Nu. 5f. 

! 

I , 
~ 

i v ~ c, CZ ~ C ,  /cr 

- 9" ! 27.7 ~ 0.028s 10.049 ' 0.6 

0.6 

2.9 

6.9 

7.8 

7.4 

6.9 
~ 



T A D E L  11. 

Druliverdeeling oy boveiivlak romp. 

lnvalshoek OD. 

Druk in pCI. van den stuwdrnk. 

.. 
i 

5h ~ 5; : 5; 5k ' 52 5m No. i 
Gat. ~ 5g I i 

3 + 6.7 ~ + 4.2 ' + 4.0 + 3.5 ~ + 3.2 + 0.9 ~ 24.0 
~ ~~~ . ~ ~~.~~ . 
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T A B E L  111. 

Benoodlgd rermogen voor een vliegtuig, berekend uit 
modelgege~ens. 

Draagvlak oppervlak 42 M A .  

. ~~~~~~~ . ~~ ~~ ~ ~ ~ 

P in P.K. voor model 

5 5n ' 5h 5r ~ 5 d  ~ 5, I 51 
!GinK.G,: v in ! 

K.M./uur. ~ 

100 ~ 1200 ~ 67 63 63 ~ ti8 
1600 82 75 78 i 81 

120 1200 I 108 i 106 104 , 112 
1600 ' 112 ~ 108 106 ~ 113 
2000 125 ~ 115 ~ 121 125 

16or) ~ 171 168 165 ~ 176 
~ Zoo0 ~ 171 168 165 ~ 176 

140 ' I'LW 182 ~ 176 174 , 191 

. ~~ .. - 

V = snelheid in K.M./uur. 
G = gewic.ht in K.G. 
P = benoodigd vermogen in P.K 

73 ' 100 70 
73 ~ i36 ~ 87 

121 , 158 ~ 117 
136 i 197 ~ 132 
194 ~ 203 ~ 191 
185 ! 211 ~ 182 
188 , 235 ~ 182 

117 ' 134 ~ 115 



Drijfproeven, verrioht met een model van 
het Fokker I! 111 verkeersvliegtuig, 

R a p p o r t  V 20. 

Overgedrukt uit De Ingmieur van 14 Juli 1923. No. 28 



RAPPORT V 20 

Drijfproeven, verrlcht met een model van het 
Fokket F 111 verkeersvliegtuig. 

~ 

Ut t t r  e k s e l .  

a. Doel der proeven. 
De mogelijkheid hestaat, dat te eeniger tijd een verkeers- 

vliegtuig door een motordefect tot neerstrijken op het water 
gedwongen wordt. Of in dit geval de inzittendm gevaar 
loopen, hangt af van het drijfvermogen van het toestel, 
alsmede van den stand, dien het bij het drijven inneemt. 
Teneinde hieromtrent gegevens te verkrijgen, werden drijf- 
proeven verricht met een model van het op de Kederlandsche 
luchtlijnen gebruikte vliegtuigtype n.1. den Fokker P I11 
eendekker. 

b. WGjze van uitvoering. 

Voor de proeven werd van hout en gevernisd papier een 
vleugelmodel gemaakt op schaal I : 10 (fig. 1). Hieraan werd 
door middel van aluminium hoekijzers een houten staartvlak 
bevestigd. Eveneens werd een honten model van den motor 
aangebracht. De romp werd weggelaten, daar aangenomen 
kan worden, dat een met doek bekleede romp geen weer- 
stand biedt tegen waterdruk en dus geheel volloopt. Door 
middel van een aan de hoekijzers verstelbaar vastgemaakten 
bandijzeren beugel, die met gewichten bezwaard werd, kon 
de ligging van het zwaartepunt naar wensch geregeld wor- 
den. Het model werd met verschillende liggingen van het 
zwaartepunt en in verschillende standen te water gelaten. 
waarbij de aard van het evenwicht werd nagegaan. Verder 
werd het totale drijfvermogen bepaald. 

e. Resultaten. 
I n  normalen stand drijvend (fig 2), is het toeatel steeds 

stabiel om fangs- en dwars-as. Kleine verplaateingen van het 
zwasrtepnnt volgens de langs-as, brengen hierin geen ver- 
andering. Bij drijven op den rug is het evenwicht labiel. 
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Een kleine verstoring van het evenwicht is voldoende, om 
het toestel i n  den normalen stand terug te brengen. Bij de 
bepaling van het drijfvermogen bleek, dat dit voor de 
machine op ware grootte ruim 15.5 ton ea1 bedragen 
(vliegtuiggewicht volgeladen 2.3 ton). 

Uit de proeven blijkt, dat het F 11t verkeersvliegtuig na 
neerstrijken op het water in den normalen stand zal blijven 
drijven, waarbij dus de cabine geheel onder water komt. Er 
werd derhalve gesdviseerd tot het aanbrengen van een 
nooduitgang door den vleugel. Di t  advies werd opgevolgd. 

BERICHT V 20. 

Schwimmversuche, ausgefiihrt an einem Mode11 des 
Fokker F 111 Verkehrsflugzeugs. 

Z u s a m  m e n  f a s  sun g. 

a. Zweck der Verwche. 

Es besteht die Moglichkeit, dasz ein Verkehrslandflugzeug 
durch Versagen des Motors zur Landung auf das Waaiier 
gezwungen wird. Die Gefahr fur die Einsassen hiingt ab vom 
Schwimmvermiigen der Maschine, ebenso vor der Lage, welche 
sit! beim Schwimmen einnimmt Urn dariiber klar zu wer- 
den, wurden Schwimmversuche ausgefuhrt an einem Modell 
des auf den holliindischen Luftlinien verwendeten Typs, 
Fokker F 111. 

6. Art der Versucke. 

Es wurde ein Flugelmodell hergestellt aus Hole und 
Firnisspapier, Skala 1 : 10 (Abb. 1). Nittels zweier Aluminium- 
Streben wurde daran eine Diimpfungsflache am Holz befestigt. 

Der Motor war ebenfals &us Holz gemacht. Der Rumpf 
wurde weggelassen, weil man annehmen kaon, dass der mit 
Stoff bespannte Rumpf sich bald fiillen wird. Am Gestiinge 
konnte ein Gewicht angebracht und verachoben werden. Die 
Lage des Schwerpunktes des Flugzeuges konnte damit be- 
liebig geiindert werden. 

Das Modell wurde in verschiedeuen Lagen mit dem 
Schwerpunkt an verschiedenen Stellen auf das Wasser getegt. 
Ws wurde dann die Art der Bewegung und Gleichgewicht 
beobachtet. Der Geaamtauftrieb wurde festgestellt. 
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c.  hkgebnisae. 

I n  normaler Lage (Ahb. 2) ist das Flugzeug immer stabil 
um Kings und Qurrachse. Langs-Verschiebungen des Schwer- 
punktes iindern dies nicht Beim Schwimmen in Riickenlage 
ist das Gleichgewicht labil; nach kleiner Stiirung wird die 
normale Lage wieder aufgesucht. 

Der Gesamtauftrieb des Flumeups wurde auf 15.5 Tonnexi 
hestimmt (Flugzeug-~ollgewici;t 2.-3 T.). 

Die Versuche zeigen, dasz das F I11 Verkehrsflugzeug hei 
Landung auf Wasser in der normalen Lage schwimmen 
wird: die mnze Kahine ist dabei unter Wasser. Es wurde 
rleshalb anempfohlen, in der Decke einen Notausgang durch 
den Fliigel zu  machen. Der Vorschlag wurde hefolgt. 

- 

RAPPORT V 20. 

Essais B modble flottant d’un avion de transport 
type Fokker P 111. 

Resume.  
a. But des essais. 

La possihilit6 existe qu’un jour, B cause d’une panne de 
moteur, l’avion de transport sera oblige de descendre B 
l’eau. La question, si lea passagiers seront en danger, dQpend 
de la flottabilite de l’appareil. comme de la position prise 
par l’ahroplane flottante. Afin de s’orienter on a fait des essais 
avec un modale de l’avion type Fokker F 111, employbaux 
lignes de navigation aeriennes hollandaises. 

b. Mdthode d’esaai. 

Le modhle d’aile Qtait fait en bois et en papier verni, 
Qchelle 1 : 10. (voir fig. 1). A l’aide de cornieres en alumi- 
nium on avait attach6 un empennage horizontal fait en bois. 
De m6me on avait placi. un modele en bois du moteur. On 
s’Qtait pass6 du fuselage parce qu’on puisse supposer que le 
fuselage couvert de toile se remplira hientat d’eau. Un 
poids paEvait &re attach6 $. une place variable par rapport 
A l’aile, de aorte qu’on pouvait changer 8. volont8 l’endroit 
du centre de gravitb du mod8le. 

Le modale fut mi6 It l’eau en diverse8 positions et avec 
le centre de gravitk It divers endroits Ensuite on a mesurQ 
la force sustentatrice totale.. 
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c. Rdmltata. 
En flottant en position normale (voir fig. 2) l’appareil est 

toujours etable, (longitudinal et transversal). Les petits 
changements dn centre de gravitQ dans le sens longitudinal ne 
changent pas ce rQsnltat 

Le modhle mis i l’eau sens dessus dessous, est instable Une 
petite pertubation est suffiaante pour rapporter le modale B 
sa position normale. De la mesure de la force sustentatrice 
on peut dkduire que cette force pour l’abroplane elle m&me 
se monte A 15.5 tonues (poids de l‘appareil charge 2.3 t.) 

On peut conclure de ces essais que l’avion de transport 
F 111 aprhs descente 2 l’eau se tiendra flottant en position 
normale, la cabine &ant entihrement submergbe dam l’eau. 
C’est pourquoi qu?on a propos6 de munir lefi appareils d u n e  
sortie de secours passant par l’aile; ce qui a et6 ex6cut6. 

REPORT V 20. 

Floatingexperiments, made with a model of the 
commercial aeroplane, type Fokker P 111. 

Sum mar  y. 
a. Purpoee of mprperimenta. 

The possibility exists that a commercial aeroplane will 
be forced by engine trouble to come down on the water. 
The question, if the passengers are in danger, depends on 
the floating capacity of the plane and of the position, the 
machine takes while floating. 

With the object of obtaining data, floating experiments 
were made with a model of the aeroplane, used on the 
Dutch airlines, i. e. the Fokker type F 111. 

b. method of experiment. 
A model of the wing was made of wwd and varnished 

paper, scale 1 to 10. (see fig. 1). To this a wooden Btabiliser 
was fixed with aluminium outriggers. A model (wood) of the 
motor was added. No fuselage was used, m it was supposed 
that a linen covered body will soon be filled with Tater. 

A weight could be placed in several ositions; so that the 
centre of gravity of the model could !e displaced at will. 
The model was put on the water in different positions and 
with different positions of the centre of gravity. Pinally the 
total floating force was memured. 
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c. Reaulte. 
Floating in the normal position, the machine is always 

stable, longitudinally and laterally (fig. 2). Small longitudinal 
displacements of the centre of gravity do not alter this. 
When floating on its hack, the model is unstable. A small 
disturbance is sufficient to bring the model hack to its 
normal position. The floating power of the aeroplane works 
out to he 15.5 tons (of loo0 kgms.), aeroplane fully loaded 
2.3 tons. 

The experiments show that the F 111 commercial machine, 
when coming down on the water, will float in the normal 
position, the whole cabin being under water. Therefore it 
has been proposed to make an emergency exit in the roof 
of the cabin leading through the wing. 

This alteration to the machines has been carried out. 



Drljfproeven, verrlcht met een model van het 
Fokker F I11 verkeersvliegtulg. 

Rapport V 20. 

Rijksstudiedienst Toor de luchtvaart, Amsterdam 

(Met ajbeeldingen.) 

Zoolang noodlandingen tengevolge van motordefecten bij 
vliegtuigen niet uitgesloten zijn, zoolang zal ook gerekend 
moeten worden met de mogelijkheid, dat een landvliegtuig, 
dienstdoende op een traject, dat gedeeltelijk boven zee loopt, 
gedwongen kan worden, op het water neer te strijken. Dit 
is b v het geval met de luchtlijnen op Engeland, waarvan de 
route over het Kanaal loopt. Waar de Koninklijke Luchtvaart- 
Maatschappij een dienst op Londen onderhoudt is de zaak 
ook voor haar van belang Deze omstandigheid gaf den 
administrateur der K. L. M. aanleiding een vraag te richten 
tot den R.S.L. betreffende den stand, welken het door 
genoemde maatschappij gebruikte Fokksr F 111 verkeers- 
vliegtuig na een eventneel neerstrijken in zee zou aannemen. 

Aan het bij wijze van proef uitvoeren van een noodlanding 
op het water vie1 niet te denken, daar gerekend moest worden 
met de mogelijkineid van zoodanige besrhadigingen, dat het 
gebezigde viiegtuig ala verder onbruikbaar afgebchreven mu 
moeten worden, afgescheiden van de vraag of er een bestuurder 
te vinden zou zijn, die, zonder daartoe gedwongen te worden, 
een noodlanding op het water zou willen doen. Er zijn 
verschillende gevallen bekend van landvliegtnigen, die, zij 
het ook zmaar beschadigd, na op het water neergekomen te 
zijn, bleven drijven De mogelijkheid van het neerstrijken 
zelf bij voorzichtig manoeuvreeren kan due als bewezen 
aangenomen worden. Verder is bij het onderhavige vliegtuig 
de vleugel zeer solide. geheel uit hout opgebouwd. zoodat 
een algeheele vernieling door den schok van de botsingmet 
het water niet te verwachten is. Rest dus de vraag, hoe 
g rwt  het drijfvermogen van het vliegtuig zou zijn en in 
welken stand het op het water zou drijven. Besloten werd. 
te trachten, om d w r  proeven met een model @en antwoord 
op deze vragen te vinden. 

Hiertoe werd van hout en  papier Ben nauwkeurig model 
van den vleugel gemaskt, op schaal 1 : 10. Git model werd 
driemaal gelakt, teneinde het waterdicht te maken, waarna 
een houten stabilisatievlak er op den juisten afstand aan 
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bevestigd werd, door middel van twee hoekijzers van alumi- 
nium-blik. 

Van den motor werd ruwweg een houten model gemaakt, 
teneinde de waterverplaatsing, welke deze geeft, niet te 
verwaarloozen. De romp werd geheel weggelaten, daar aan- 
genomen mag worden, dat deze snel geheel vol water loopt 
en dus buiten beschouwing kan blijven, evenals de invloed 
der wielen. 

Een bandijzeren beugel werd aan de aluminium-liggers 
bevestigd door middel van twee kleine handschroefjes 
(zie fig. l), terwijl aan het andere einde van den beugel 

MODEL FOKKER 111 VERUEERSVLIEGTUIG, VERVAARDIGD VOOR DHIIFPROEVEN. 

Fig. 1 

zbbveel gewicht werd aangebracht, dat het totaal gewicht 
overeenkwam met het totaal gewicht van het volhelaate 

vliegtuig op schaal t.w. 2100 (A)>" = 2.1 K G .  
Door verplaatsing van den beugel kon het zwaartepunt op 

de juiste plaats worden gelegd of naar willekeur naar voren 
of achteren worden verplaatst. 

Door middel van gewichten werd het totale drijfvermogen 
van den vleugel bepaald. Het bleek, dat 131/* K G .  noodig 
waren om den vleugel geheel onder te dompelen, waaruit 
dus volgt, dat de onbeschadigde FIII vleugel een totaal 
drijfvermogen bezit van 1311, + 2.1 = ruim 

Zelfs bij een ernstige beschadiging bij een noodlanding 
in zee is het dus waarschijnlijk, dat er ruim voldoende 
drijfvermogen overblijft om bet wrak tegen zinken te behoeden. 

Door het groote oppervlak lijkt het zeer waarschijnlijk, dat 
de v leu~el  als een vlot op het zee-oppervlak ea1 blijven 
drijven, zoodat het weinig van golfslag zal hebben te lijden. 

De proeven met het model werden genomen: 
1". met het zwaartepunt op de normale plaats; 
2' met het zwaartepunt sterk naar achteren; 

ton. 
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3 O .  met het zwaartepunt sterk naar voren verplaatst, terwijl 

4'. het vliegtuig met bet zwaartepunt normaal, doch op 

I n  de gevallen 1 en 2 (fig. 2) lag het model vast op 

het vliegtuig in  den normalen stand in  het water dreef; 

den rug liggend (gecapoteerd). 

MODEL FOKKER III VERKEERSVLIEGTUIG. 

Drijveo met zwaartepunt normaal. 

Fig. 2 

het water, waarbij het stabilo eveneens in het water lag. 
Toestand van z66r stabiel evenwicbt om langs- en dwars-as. 

I n  geval 3 bevond het stabilo zich buiten water, doch 
ook hierbij was een stabiele toestand van evenwicht, zoodat 
een bepaalde stand bij verstoring snel weer werd ingenomen. 
(Stabiel evenwicht om langs- en dwars-as.) 

I n  geval 4 was de toestand anders. Werd het model op 
den rug te water gelaten, dan bleef bet we1 zoo drijven, 
doch een kleine stoot of schommeling in het water deden 
het vbbrover duikelen, om in dien stand weer vast te blijven 
liggen. 

In  den gecapoteerdeu toestand op het water verkeert het 
toestel dus in labiel evenwicht. (Htabiel om langs-as; labiel 
om dwars-as.) 

Uit de proeven blijkt dus. dat bij een noodlanding in zee, 
de FI I I  verkeersmachine in den normalen stand in het 
water sal drijven. waarbij de kajuit geheelonder water komt. 
Het zal dezen stand hehouden, ook wanneer de passagiers 
en bestuurder zich boven op den vleugel in veiligheid 
brengen. 

Op grond van de hier vermelde uitkomsten werd 
geadviseerd tot het aanbrengen van een nooduitgang in den 
boven de kajuit liggenden vleugel, zoodat de passagiers 
hierdoor hoven op den vleugel kunnen klimmen. Dit advies 
werd opgevolgd. 

(Afgesloten April 1921.) 
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RAPPORT A 64. 

Weerstandsmeting van vliegtuigwlelen en -koelers. 

U i  t t r e k s el. 

Ondersochte onderdeelen. 

Het onderzoek omvatte 4 wielen van verschillende grootte 
en met verschillende bekleeding (fig. 1 t/m 4, tabel I) en twee 
Lamhlin-koelers van verschillende grootte (fig. 5 ,  6, tabel I), 
waarvan nr. 2 met verstelbare afdekinrichting (fig. 6a). 

b. Metingsmethode. 

De metingsmathode is schematisch voorgesteld in de 
fig. 7 en 8. Uit de resultaten werden op twee verschillande 
wijzen weerstandscoefficienten C, en C, (zie onder tabellen 
IT, 111) berekend. 

c. Resultaten. 

Voor de wielen bleek de invloed van goedgevormde he- 
kleeding (tabel 11, fig. l l ;  nr. l zonder, nr. 3 met matige, 
nrs. 2 en 4 met goede bekleeding). 

De weerstandscoefficient cl, is voor beide koelers zonder 
of met geopende afdekinrichting even groot, het sluiten van 
de afdekinrichting geeft 40 pCt. vermindering van den weer- 
stand (tabel 111, fig 12). 

Voor eenige der onderdeelen werd de weerstand en het 
voor voortstuwing benoodigde vermogen bij 50 M.pec. he- 
rekend, waarbij geen rekening gehouden werd met beinvloeding 
door andere deelen van het vliegtuig; bij herekening van her 
vermogen werd het nuttig effect van de schroef op 0.7 aan- 
genomen (tabel IV). 
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RAPPORT A 64. 

Essais sur la resistance de roues et de radiateurs 

RPsumP 
___ 

(I. Vhjets essay&. 

L’etude comprenait 4 roues de grandeur8 diffbrentes avec 
plusieurs formes d’entoilage (fig. 1-4, tableau I) aimi que 
2 radinteurs Lamblin de grandeurs differentes (fig. 5 ,  6, 
tableau I) dont un, le no. 2,  iitait muni d’un mecanisme 
d’obturation rkglable (fig. 6a). 

b .  Mbthode d’expbrience. 

La mAthode d’experience est indiquke schkmatiquement 
dans les figures 7 et 8. Des r h l t a t s  on a d6duit deux sortes 
de coefficients C, et C, (voir les tableaux 11, 111). 

c. Rhaultatp. 
Pour les roues, l’influence d’un bon entoilage s’est montr4 

nettement (tableau XI, fig. 11; la roue no. I sans entoilage, 
le no. 2 avec entoilage mediocre, le no 3 avec bon entoilage). 

Le coefficient de resistance C, a m&me grandeur pour les 
deux radiateurs wdns ndcanisme d’obturation ou bien avec 
ce m6canisme ouvert. en fermant le m4canisme d’obturation 
la resistance du radiateur est diminue de 40 pour cent 
(tableau I11 et fig. 12). 

A titre d’indication on a calcul6, pour une vitesse de 
50 M./sec , la resistance ?i l’svancement ainai que la puissance 
nkcessaire a vaincre cette resistance, pour quelques uns des 
objets essay& L’influence mutuelle d’autres parties de 
I’avion est neglige; comme rendement du propulseur on a 
admis 0.7 (tableau IV) .  

REPORT A 64. 

Experiments on the resistance of aeroplane wheels 
and radiators. 

S u m  m a r  y. 
a. Parte tested. 
Experiments were made on the reeistance of 4 wheels of 
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different sizes and cover forms (figs. 1-4, table I) and 
2 Lamblin radiators of different sizee (figs. 5 ,  6, table I). 
To radiator nr. 2 adjustable shutters were fitted (fig. 6a). 

b. Method of tests. 
The parts were suspended in the windchannel by wires 

as indicated in figs. 7 and 8. From the results two sets of 
resistance coefficients C, and C, were calculated (see 
tab!es 11, 111). 

e. Results. 

The influence of good cover forms on the wheelresistance 
was clearly shown (table 11, fig. 11; wheel nr. 1 uncovered, 
nr. 2 has cover of bad form, nr. 3 has good cover). 

The resistance coefficient C, has the same value far both 
radiators either without shutters or with shutters open : 
with shutters closed the resistance is 40 per cent'less 
(table 111, fig 12). 

For some of the parts the resistance and the horse power 
necessary for their propulsion at n speed of 50 mjsec were 
calculated. Mutual interference effects were neglected. The 
airscrew efficiency was taken to be 0.7 (table IV).  

____ 

BERICHT A 64. 

Wlderstandsmessung von Flugzeugradern 
Kiihlern. 

und 

Zusam m e n f a s s u n g .  
a. Untersuchte Gegenatande. 

Die Untersuchung umfasste 4 Rader verachiedener Grossen 
mit verschiedenartigan Bekleidungen ( Abh. 1-4, Zshlen- 
tafel I) und 2 Lamblinkuhler verschiedener Griissen (Abb. 5,6, 
Zahlentafel I). Riihler Nr. 2 war mit einer verstellbaren 
Abdeckvorrichtung versehen (Abb. 6a). 

b. Aunfiihrung der Messungm. 

Die Versuchsmethode wird schematisch dargestellt in 
Abb. 7 und 8. Aus den Ergebnissen wurden zweierlei Wider- 
atandsbeiwerte C, und C, berechnet (a. Zahlentafel 11, 111). 
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c. Ergebnisae. 

Der Einfluss einer gut ausgebildeten Radbekleidung trat 
deutlich hervor (8 Zahlentafel I1 u. Abb. 11; Rad Nr. 1 
ohue, Nr. 3 mit mbziger, Nrn. 2 u. 4 mit guter Bekleidung). 

Der Widemtandsbeiwert C, beider Kiihler ohne oder mit 
geiiffneter Abdeckvorrichtung ist gleich grosz; schliessen der 
A bdeckvorrichtung gibt eine Verringerung des Widemtandes 
um 40 vH. (Zahlentafel 111, Abb. 12). 

Fur einen Teil der untereuchten Gegenstande wurde der 
Widerstand und die zur Ueberwindung desselben aufzu- 
wendende Motorleistung bei 60 m/sek. Geschwindigkeit be- 
rechnet, wobei einer etwaigen Beeinflussung durch sonstige 
Flugzeugteile nicht Rechnung getragen wurde. Der Wirkungs- 
grad der Luftschraube wurde mit 0.7 angesetzt (8. Zahlen 
tafei IV). 



Weerstandsmeting van vliegtuigwielen en -koelers. 

Rapport A 64. 
Rijksstudiedienst voor de luchtveart, Amsterdam. 

0 v e r  z i c h t .  
ne aeerstandsnleting van 4 vliegtuigwielen van verschil- 

lmden vorm en bekleeding en van 2 Lamblinkoelers Tvordt 

JVIXL No. 1. 

Fig. I .  

WIEL No. 2. 

!-A 
Fig. 2. 
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besproken. Uit de resultaten blgkt de belangrijke invloed van 
de hekleeding der wielen. Een aan BBn der koelers aange- 

W i m  No. 3. 

Fig. 3. 

WIEL No. 4. 

Fig. 4. 
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brachte afdekinrichting gaf in gesloten toestand een belang 
rijke vennindering in weerstand. 

1. A a n l e i d i n g  t o t  h e t  o n d e r e o e k .  
Het ondereoek was van belang, omdat over de luehtweer- 

stand van vliegtuigwielen en van koelers van het hier onder- 
zoehte type (Lamblin) weinig gegevens uit de literatnnr 
bekend zijn (1). 

2. B e s c h r i j v i n g  v a n  d e  o n d e r z o e h t e  o n d e r  
d e  e l  en.  

Het onderzoek omvatte de weerstandsmeting van 4 wielen 
en 2 koelers. Teekeningen van deze onderdeelen met de hoofd- 
maten (2) zijn gegeven in de figuren 1 tot en met 6, terwijl 
tabel I een npgave bevat van eenige bijmnderheden voor de 

KOELER No. 1. 

Fig. 5 .  9oa,e0€n. 

wielen onder vermelding van het vliegtuig, waaraan dew ge- 
bruikt worden. De in  de kolommen ,,oppervlak” voorkomende 
getallen geven de waarde der in punt 4 te omschroven 
grootheid. 

Beide koelers versehilden, behalve door hun afmetingen, 
door een afdekinrichting ter regeling van de koelwerking 
aan kwkr 2. Deze was aan de voorste verbindingsring aan- 
gebraeht en bestond uit 4 segmenten, welke om hun sym 

(1) Over den luchtweerstand van vliegtuigwielen: 
Fuchs-Hopf. Aerodynamik, p. 234. 
Bairstow. Applied Aerodynamics, p. 179. 
GriPPiths and Coales. The wind resistance of an aeroplane 

wheel. R. M. 207. Techn. Report of the Adv. Comm. f. Aeron. 
1916-1916, p. 221. 

Over koelers van het Lamblfn-type komt een enkele aanwijeing 
voor in: 

Eiffel. RBaum6 des principaux travaux. 1916-1918, p. 176. 
(2) De dikte der lamellen is 1 m.M. bij koeler No. 1 en 0.8 m.hl. 

bij No. 2. 
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metrielijn draaibaar waren (fig. 6 a).  In gesloten toestand 
nloten de 4 segmenten de opening van den voorsten ring geheel 
af, in geopenden w a r m  zij evenwijdig a m  de windriehting. 
De afdekinriehting kon i n  haar geheel verwijderd worden. 

c j  

i2 
a q 

i 
L 
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3. B e s c h r i j v i n g  v a n  d e  m e e t m e t h o d e .  

Voor de meting werden de voorwerpen op de in fig. 7 en 8 
aangegeven wijze aan staaldraden n opgehangen; de diktr 
dezer dradeu was, afbaiikelijk van bet gewicht, van 0.8 tot 
1.5 m.M. De weerstand werd gemeten met de balans b, welke 
door de meetdraden e met het vooraerp verbonden was. De 
dikte van deze meetdraden wax 0.4 m.M. De verhouding tw-  
sehen de op het voorwerp werkende kracht en hot voor 
evenwicht OD de balans benoodigde gewicht werd door ijking 
bepaald. 

OPHANGING V A N  DE WIELEN 
RIJ DE METING. 

Fig. 7. 

&HANGING VAN DE KOELERS 
BIZ DE METING. 

14 

Fig. 8. 

4. U i t w e r k i n g  d e r  v e r k r e g e n  r e s u l t a t e n .  

Op de met de in punt 3 beschreven metimgsmethode ver- 
kregen resultaten werd een correctie aangebracht, T'oor den 
weerstand der ophang- en meetdraden. Deze werd uit de 
lengte en dikte der draden berekend onder gebruikmaking van 
een bekende waarde van den weerstandscoeffieient (1). De 
weerstand werd op twee verschillende wijzen in co&ffici&nten 
uitgedrukt met behulp van de formules : 

R, C, .y- V l  
9 

9 
en R, = C, I) V' 

Hierin zijn: R, = weerstand in K.G.; C,, C ,  = weerstands- 
coefficiknten; y = soortelijk gewicht van de lueht in 

(1) WIESEL~BEICGEB, C. Neuere Feststellungen iiber die Gesetze 
des Flussigkeits- uud Luftwiderstandes. Physikalische Zeitschrift 
1921, P. 321. 
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K.G./M8.; g = versnelling van de ewaartekracht in M./sec2.; 
0 = oppervlak i n  Mz.; I' = snelheid in M./sec. 

A l s  oppervlak werd hierbij war de wielen een reehthoek 
aangenomen met middellijn en dikte van den band a16 !@den, 
voor de koelers de grootste doorsnede loodrecht op de wind- 



61 

richting. Opgemerkt moet worden, dat, terwijl de coefficient 
C2 dimensieloos is, de eotiffieient G ,  de dimensie van een 
oppervlak heeft. Beden tot aanname van twee versehillende 
coefficienten ili de volgende: 

Voor practisch gebruik voor een wiel of koeler van deselfde 
grootte is de eoeffici@nt C ,  het gemakkelijkst; deze levert 
echter geen vergelijkingswaarde voor wielen van verschillende 
grootte en vorm, zooals gewenscht is om, onafhankeliik van 
de grootte, den meest gunstigen vorm van wiel te kiezen. Even- 
niin kari zij geebruikt worden om de beide koelers onderling, 
afgezien van de grootte, te vergelijken. Beide is we1 mogelijk 
met den eoiifficient C2. 

5. I t e s u l t a t e n  v a n  h e t  o n d e r z o e k .  
lk waardrn der co&ffici+nten sijn in Tabel I1 en 111 ge- 

geven en in  fig. $1 t/m 12 a h  functie van de windanelheid 
uitgezet. 

])e resultaten voor de wielen toonen den grooten invloed van 
e m  brhoorlijke bekleeding (fig. 11). De wielen 2 en 4, die een 
nagenoeg vlakk bekleeding helhen, w-elke zich aaii de buiten- 
zijde van velg of band aansluit, hebben blj’ hoogere snelheden 
eel1 ongeveer 60 pCt,. lagere waarde van C, dan het wiel 1 
zonder bekleeding. Het wiel 3 is minder gunstig, hetgeen 
toegescht’even kan worclen ann de bevestiging van de beklee- 
ding aan lret midden ran de veig, waardoor achter het vrije 
gedeelte ran deze laatste een wervelgebied sal ontstaan, en 
aan de sterk kegelaormige getlaante va,n de bekleeding aan 
de een? zijde. In 11e bekleeding van bet wiel 2 bevindt 
zirh eel1 eirkclrormig gat (fig. 2). De invloed hiervan op den 
weerstand is gering. Tahel I1 geeft als 2 a  de wecrstands- 
coefficiihteu voor dit wiel met het gat dichtgeplakt met een 
stuk papier. 

De weerstaudsco~ffiei~nterr C ,  voor de koelers (fig. 12) 
toonen Ban dat de koelers 1 en 2 denzelfden weerutandseoEffi. 
ciant hebben en dat de aanwezigheid der afdekrichting geen 
invloed heeft, niits zij open is. Hot sluiten van de afdek- 
inrichting heeft het merkwaardige gevolg, dat de weerstand 
met ongeveer 40 pCt. vermindert. Sij het openen van de af- 
dekinrichtiiig zal de vormweerstand afnemen, terwijl door 
het met stroomende lucht in aanraking komen van een 
groot,er deel van het koelend oppervlak, en mogelijk ook door 
een gewijzigde strooming tusschen de lamellen door, de wrij- 
vingsweerstand toeneemt. Uit de metingsresultaten volgt, dat 
dese laatste toename ovenveegt. Een onderzuek van den dyna- 
mischen en statisehen druk in het gebied aehter den koeler 
met geopende en gesloten afdekinrichting leverde geen positief 
resultaat op. 

6. G e t  a 11 e n v o o  r b e e  1 d. 
Voor een snelheid van 50 M./sec. (= 180 K.M./uur) werden 

de weerstand en het venuogen noodig voor voortstuwing be- 



62 

rekend voor eenige der onderdeelen. Hierbg werd de weer- 
standscot!fficiiht a,angenomen, zooals d e ~ e  bij het onderzoek 
hij de hoogste snelheid verkregen werd, terwijl geen rekening 
gehonden werd niet eventueelen invloed van andere onder- 
deelen van het vliegtuig, sooals die zich in  wrrkelijkheid kan 
voordoen (zie de in noot 1 genoemde literatuur). BO de be 
rekening van het.benoodigd vermogen is als nuttig effect van 
de schroef 0.7 aangenomen. 

(Afgesloten Juni 1923). 

TABEL I. 
Belangrijkste gegevens van de OUderEOCht0 onderdeelen. 

W i  e l  en. 

I 
1. 1 Fokker DX /760X1001 Geen j 0.076 
2. j Fokker DVII I 700 j< 100 

I j 
I 

, 
B o  e 1 e rs .  

No. Fabrikaat. j Type. ~ Voor motor. 1 Oppervlak in M2. 
I ! I 

- 

I I 

2. ~ 

n . . . 1 DF 3 1 N.L. 450 P.K. 
1. 1 Lamblin . . . A N  12 ' K.S. 300 P.K. 

I 

TABEL 11. Weerstandacoillflci~nten van de wielen. 
N u m m e r  v a n  h e t  w ie l .  

13 1 0.0YiO 0.410 14.0 O.oOK3 
18.5 0.O:UhJ 0.395 18.4 u.l@/r 
22.7 l 1 . I l B R  0.380 22.6 0008; 

I I /  '- I 1  I I I  I I 

Eie de ioelichting onder Tabel 111. 
__~- 
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TABEL 111. 
WeerstandseoBtfloi8nten van de koelers. 

N u n i m e r s  v a n  d e  k o e l e r s .  
--.- . . . - ..... 

2. 2. i 2. 
r afdekkinp. , met afdekking open. met afdekkinp dicht. ~-~.-:_~-: ~ 

I - 

V = windsnelheid in M./sec. 
C,, C2 = coefficienten berekend nit de formules: 

Y R, = C, YZ 
9 
7 R, = C2 - 0 VZ 
9 

waarin: Rr = weerstand in K.G.; y = s.9. van de lncht in K.G./Ms.; 
g = versnelling van de zwaartekracht i n  M.:se@.; 0 = oppervlakvan 
de grootste doorsnede in A12 bij koelers. Bij wielen is 0 = band- 
breedte X middellijn in M2. 

TABEL IV. 
Weerstand en benoodigd vermogen bij 60 H./seo. 

I Weerstand I Benoodigd 
in K.G. I vermogen in P.K. 

7.7 
2.8 

Wiel nr. 1 1 8.1 
1 BB2 . . . . . .  2.9 

. . . .  13.2 13.8 Koeler nr. 2 .  

I 

i 
. . . . . .  

I 

. . . . . .  n a 4  1 7.7 7.3 
I ' I  



Invloed van een afwijking van den juisten 
stand van snelheidsmeters op de aanwijzing. 

R a p p o r t  A 42. 

Overgedrukt uit De Ingenieur van 20 October 1923, No. 42. 



RAPPORT A 42. 

Invloed van een afwijking van den julsten stand 
van snelheidsmeters op de aanwijzing. 

U i t t r e k s e  1. 

In  aansluiting bij het vroeger uitgevnerde onderzoek aan 
Pitntbuizen werd de invloed van een afwijking bepaald vnor 
twee snelheidsmeters van andere constructie (zie fig. 1 en 2). 
De fouten zijn, uitgedrukt in pCt. van de aanwijzing bij 
afwijking 0, uitgezet in de fig, 3 en 4. 

RAPPORT A 42 

Influence d’une deviation de la position normale sur 
le fonctionnement des indicateurs de vitesse. 

Resume.  

Pour faire suite aux expkiences e E e c t u k  autkieurement 
avec des tubes de Pitot on a Qtudi6 l’effet d’une dhiat ion 
pour deux indicateurs de vitesse construite diffbremment 
(voir fig. 1 et 2). Les erreurs, exprimbes en pour cent de 
l’indicatinn A dbviation zko ,  snnt reprbenths  graphique- 
ment dans les fig, 3 et 4. 
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REPORT A 42 

Influence of a deviation from the mean position on 
the readings of airspeed indicators. 

Summary .  

As a sequel to the experiments made before with Pitot 
tubes, the iiifluence of a deviation from the mean position 
has been determined for two airspeed indicators of different 
types (see figs. 1 and 2). The errors, expressed as a percentage 
of the reading at zero deviat.ion, have been plotted in figs. 3 
and 4. 

BERICHT A 42. 

Einfluss einer Abweichung aus der richtigen Lage 
auf die Anweisung der Geschwindigkeitsmesser. 

Zu s am m e n f  a s  s u n  g. 

Als Fortsetzung der vorberigen Versuche au Staurohren 
wurde der Einfluss einer Abweichung fur zwei Geschwin- 
digkeitsmesser anderartiger Konstruktion bestimmt (8. Abb. 
1 u. 2). Die prozentualen Fehler sind in den Schaubildern 
3 u. 4 dargestellt. 



lnvloed van een afwijking van den juisten 
stand van snelheidsmeters op de aanwijzlng. 

Rapport A 42. 

Rijksstudiedienst voor de luchtvaart, Amsterdam. 

O v e r  z i e h  t. 

In  aaiisliiitinp 'uij de vroeger gepiiblieeerile resultaten !-nor 
I'itotbniaen (I) werd de invloed van een afwuking bepaald 
\-oar tmee aiieiiionieters voor vliegtuiggebruik. 

1. D o e l  v a n  h e t  o n d e r e o e k .  

De aanwijzin'g van een snelheidsmeter is in het algemeeu 
afhankelijk van zijn stand ten opsichte van de relatieve 
windrichting. Toor ieder type van iustruttlent wordt ee!u be- 
paalde stand als de juiste aungenomen. Bij deeen stand wordt 
dan de ijkirrg uitgeroerd, terwijl in het gebruik getracht 
wordt ha,nr zoo goeil inogelijk tr b,enaderen. Bij vliegtuig- 
gebruik i's echt,er de relatieve wiridriehting niet constant, z i j  
is afhankelijk van den invalshoek, waarmede gevlogen wordt. 
Het is (Ius vim belsng na te g a m ,  hoc groot, de invloe3 vau 
mn afnijking van den juisten atand op de aaiinijziug is. 
Voor eeni'ge rormen r an  Pitot,huiwn werd dcze inrlml reeds 
vroeger oderzocht  (1). Ter aanvulling rau de hierbij ver- 
kregen gegevenri werd nu de inrloed van afwijkingeu voor 
twee vl~ie~tniganeu~ometerd ran verschillende canstructie 
bepaala. 

2.  B e  s I: h r i j  v i n g d e r  s n e 1  h e  i d s  m e  t e r  8. 

De beide in~trumncnten, ,(lie on'derzoeht u-erdeu, zijn met hurl 
hoofdmaten afgebeeld in fig. 1 en 2. De eene is een sclioepen- 
rad-anemonieter (Robinson-molen) van MORELL van de hier 
te lande reel gelxuikte eonstruetie. de tneede pen schroef- 
anemometer van HORN. 

(1) Rapport A 20. Onderzoek naar den invloed van een hoek 
tusschen een Pitotbuis en de windrichting. Verslagen en Verhande- 
lingen van den Rijks-Studiedienst voor de luchtvaart. Dee1 I, 
bls. 113. 
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3 0 11 d e r  z o e k i n  g s m e t h o  d e. 

Hrt  instrument werd eerst in den juisten stand in den hori- 
zontalen x indstroom geplaatst en de aanwijzing bjj eenige 
windsnelheden bepaald. Als juiste stand werd anngenoinen : 
voor de Norell-snelheidsiaeter : schoepenraJ Iroven, met as 
verticaal en wijzerplaat evenvjjdig aan de windriehting; 

S N E L R E I D S ~ E T E R  V A N  M O R E L L .  

Fig. 1. 

S N E L H E I D S M E T E I I  V A N  H O R N .  
i- 

s-- A 

Fig. 2. 

voor de FIorn-snelheidsmeter : schroef v66r, met as evenwijdig 
aan de windrichting en wijzerplaat vertiead. Daarna werd 
de aanwjjeing voor afwijkinge~l van versrhillende grootte bij 
dezdfde windanelheden bepaald. Hierbij werden alleeu af. 
wijkingen in een verticad vlak evenwijdig aan de winnrich- 
ting gegeven, daar deze bij vliegtuiggcbruik de meest voor'- 
komende zullen zun. De grootte der afwijking werd uitgedrukt 
in den hoek, welken het instrument uit den juisten stand (af- 

4 
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weking 0) gedraaid werd. Voor den Morell-snelheidsmeter ge- 
schiedde deze draaiing zoowel voor- d s  achterover, roor de 
Horn-snelheidsmeter, negens de symmetric, slechts in 66n 
richting. 

FOUTEN I N  DE AANWIJZING VAN DEN SNELHEIDSYETER VAN MOHELL. 

Fig. 3. 

4. R s u l t a t e n  v a n  h e t  o n d e r z o c  I .  

I n  de fig. 3 en 4 zijn de fouten in  aanwijzing uitgezet als 
funetie van de afwijking en uitgedrukt in p a t .  Tan de aan- 
\razing bb afwijking 0. Het teeken van de fout is zoo 'ge- 
kozen, dat een povitieve fout een hoogere aanwijzing bij de 
beschouwde afwijking dan die bij afwijking 0 beteekent. Het 
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oii(1eraoek werd roortgeaet tot afaijkingen ran 45'. hfwij- 
kiiigeu ran deae grnotte koiiien hij rliegtuiggebruik niet voor, 
zij kniineu whter van 1)elnilg a i j n ,  wanueer dergelijke inatru- 
nieuterr vow anilere onderaoekiiigen gq!wigd wordeo. Toor 
liet row r1iegtuiggel)ruik van bclang aiji i ik gebiecl (b.v. met 
k 10" iils greiiaeii) hedraagt de font: w o r  den Morell-suel~ 
heidsmeter hoogst.ens 4 pCt., voor de,n Horn-suelheidsmeter 
1 pCt. 

Bij de beoortleeling der kleine ouderlinge verschillen vaii 
de fouten bij rerschillende snelhzdlen ilient er op gelet te 
worilen, &at (le schaalvcrdeeling rail den I\lorell-siiclheiils- 
meter vru nijd is  (1 seha:ddeel is 5 K.Al./uur) en dat him- 
door aflezingafouten eenigen invloed kunuen hebben op de ge- 
voiideii waarden. 

(Afgesloten Soveinber 1921). 



Onstabiele tlrilliwgen van een 
dma~vlalr-lrlap-svsteenl, Li 

R a p p o r t  A 48. 



RAPPORT A 48. 

Onstabiele trillingen van een draagvlak- 
klap-systeem. 

~ - 

Ui t t r e k s  el. 

I ( .  Aaiileldiizq tot hrt onderzoek. 
Aan een vliegtuig niet half vrijdragenden vleugd worden 

onstabiele tiillingen wva,argenomeii; zonder dat hiervoor een 
directe oorzaak aangegeven kon worden. Een nader t,heoretisch 
en experimenteel onderzoek leidde tot de conclusie, dat hier een 
Rekoppelde trilling van het draagvlak-klap-systeern optrad. Een 
iniddel om deze trillingen tegen te g a m  kon aangegeven worden. 

11. T/ieoi.etisclw beEc~lollwilrgol. 

Na eenige rereenvoudigende ;Lannanien (geen torsie of 
bniging  an lret draagvlak, ailecm elastische verdraaiing 
om de as AB, zip fig. 1,  klap vrM draaibaar om as  B B ,  
kloine trillingen) nwdcn de l~ewegingsvergel~kingeii (l), (2) 
van het stelsel opgestcld. Deze geven als algemeene oplossing 
de beweging (31, (4). Toepassing vau de theorie van R,outh 
geeft beoordeeling van de stabiliteit. Uit de discriminant van 
Houth (6) kan de verkorte s tahi l i te i lsvoorr~~rde (71 afgeleid 
norden, welke voldoende, doch niet noodzekeluk is. Hiernit 
blijkt, dat in dit geval stabilileit verkregen kan worden door 
den afstand van het zwaartepunt van de klap achier haar as 
te verkleinen. Ligt het zwaartepunt in deze as, dan zUn 
onstabiele bewegingen zeker onmogelijk. Uit energiebe- 
schouwingen volgt, dat ook in andere gevallen het naar voren 
verplaatsen van het zwaartepunt een werkzadm niiddel zal 
zUn orn onstahiliteit tegen te gaan. 

Tabellen V, VI en VI1 geven de resultaten van de toepassing 
der stabiliteitscriterin; Tabel VI11 de berekende trillingstlj’den 
van het stelsel; Tabel IS de eigentrillingstuden van draag- 
vlak en klap, terwiil Tabel X den invloed geeft van verandering 
van den elastisrhen coeffici8rit van het draagvlak. Uit laatstge. 
noernde t;ibal blijkt, dat onstabiliteit, over een groot gehied van 
cI  kan voorkomen. 



RAPPORT A 48. 

Onstabiele trillingen van een draagvlak- 
klap-systeem. 

U i  t t r e k s e l .  

11. Auit leidiny Int hrt onderzoek. 
.kill een vliegtuig met half vr~jdrdgenden vlengel worden 

onstsbiele trillingen waargenonien, zonder da,t hiervoor een 
directe oorzaak aangegeven kon worden. Een nader theoretisch 
en experimenteel onderzoek leidde tot de conclusie, da,t hier een 
gekoppelde trilling van het draagvlak-klap-systeem optrad. Een 
middel om dezn trillingen kgcm te g a m  kon aangegeven worden. 

11. Tlienretisclie besc l~owi izgr i i .  
Na c!enige vereenvoudigende iiannanien (geen torsir of 

bniging van lie1 dritagvlak, ;~ileen elastische verdraaiing 
om de as An, xie fig. 1, klap vrg draaibaar om as B R ,  
kleine trillingen) ivcrdcn de bewegingsvrrgclijkingeii (11, (21 
van het stelscl oiigesteld. Deze geven als nlgemeene oplossing 
de beweging (3), 14). Toepassing van de theorie van Routh 
geeft beoordeeling van de stnbiliteit. Uit d? discriminant van 
Kouth  (61 kan de verkorte s t a b i l i t e i t s v o o r ~ ~ ~ ~ r d ~  (7) a,fgeleid 
worden, welke voldoende, doeh niet noodzakeldk is. Hieruit 
blijkt, tlat in dit geval stabiiiteit verkregen kan worden door 
den afstand van het zwaartepunt van de klap achterhaaras 
te verkleinen. Ligt het zwaartepunt in deze as, dan zljn 
onstabiele bowegingen zeker onmogelijk. Uit  energiebe- 
schouwingen volgt, dat ook in andere gevallen he.1 naar voren 
verplaatsen van het zaaartepunt een werkzaarn rniddel zal 
zijn om onstabiliteit tegen te gaan. 

Tabellen V, VI en VI1 geven de resultat,en van de toepassing 
itrria, Tabel VI11 de berekende trillingst,ijden 

van het stelsel, Tabel IS de eigentrillingstijden van draag. 
vlak en klap, terwiil Tabel X den invloed geeft van verandering 
van den elastiselien co&fficiiint van het draagvlak. Uit laatstge- 
noernde tabel blU!it, dat onstabiliteit over een groot gebied van 
c, kan voorkomen. 
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De fig. 6 en 7 stellen hot bcgiri van ccii onstnbiele en viin 
con stabiele beweging voor. 
c. Expwimenteii. 

Ern modd van liet draagvlak (zii: fig. 3 pi1 4) x.%-erd in den 
\~indtuiinel onderzocht. Het gew-icht vnn liet balansvlakje 
kan veranderd worden (model t i  zonrler b,~lansvlak. 0, e en d 
met bnla,nsvlnk met toenenleiid ge\vidit). Tabel 11 geeft 
st,:ihiIiteitsw;iarnciniiigeii nan dit  niodel, Tlrhel 111 de genieten 
triilingsget;illen. Dc waardn der in (lc I~e~~eging~vergelijkingeri 
voorlmncndr t:ci&iiiciiiiiten \wrdm esy~erinienteel bepa,ald 
('l'ahd ll'j en voor hoveiiverinel(1e Iiiwkcniiigen gehrnikt. 

11 .  l'eiqelijkiiig der ,:cpei.iiiaeiile,,l( iwxulkt le i~ m e t  rle 1heoi.ei 
krekeiide. 

Toor zoover de stahiliteit viiin kleine tiillinsen betreft, is (113 

ovcrcenstemming goad (Tnbcl 11, V iiri VI). 
1). waardt=ii der trilling:.sg.etallci~ (Tabel 111 en VIlI) tooiien 

v t~~-~cI~i l len ;  liierbij moet cr  echter 01) ye et monlen. dnt (le 
hcrelteride gclden voor kleiiie trillingeu, t c m  jl de m:iameniin gen 
uitgevoerd mrden  in den eindtocstnnd dc  bewcging, t lus  IJ i j  
groote uitslii,gen. 

f,. colzcllls%~. 

On-;tabielc trilliiigen van lwt, draagvli~k-klap.~~stc.erii k u n n p r i ,  
lndion torsic va,n liet draagvlak bnitcngesloten is, ~oorkonieli 
worden door het zwaartepunt vnn de kla,p in  Imar draaiingsns 
tc hrengen. 1s torsie vaii hct draagvlak we1 niogeIi,j 
001; een verbeteririg vcrkregen \rorclen door hct ZT 
.;an de klap naar wren te verpla:it,scii. De gi,ootte van de 
hiei- vereischtc verplnatsing vorclert erhter Zen verdcr ondwzoek. 

1:ic doeltreff'endhnid dezcr oplossinq wcrd hevestigd door 
proeven niel het vliegtuig, waarbij oorspronkeli,jk onstal~ielc 
trillingen wnargenomen waren. 

RAPPORT A 48. 

Oscillations instables d'un systeme compos6 
d'une aile et d'un aileron. 

R 6 s u m 6 .  
(1. Notif d c  1'Ptiide. 

Cliez un avion a,vec: :tile en semi-yiort,e :I faux on a observe 
des vihrationsinsbablos sans qu'on piit indiquer la, cause directe. 
Une 6tiido thr;oi.ique et cxpiirirnentale plus selnie nicnait i 
la ronclusiun cjii'on avait :iRnire ii dt:s osci1l;rtioiis coiipl12es 



77 

de l’aile et  de l’aileron. On a pu indiquer un moyen pour 
empeeher ces oscillations. 

b. Co)zsid&ations thdorigues. 
On commence en iutroduisant les sinipliflcations suivantes : 

l’aile ne subit aucune deformation elastique, R I’exception 
d’une torsion elastique autour de l’axe A d  (voir fig. I), l’aileron 
se meut librement autonr de l’axe RB, l’amplitudc des vibm 
tions est faible. Ensnite on @tablit les Quations de ninuveinent 
( l i ,  (2, pour le syati.nie. La solution gfineralc de ces equations 
donne le moiivenicnt (3j, 14). En nppliquant, la thborie de Routh 
on peut .juger de la stahiliti’. La condition de stabilite abbri.. 
vi& (7) est dl‘duite d u  discriminant de Koutb (6). La dite 
condition est suffisnntr, niais pas nkcessaire. I1 appert que 
dans le cas titudik, la stabiliti. est, obtenue en diminuant la, 
distance d u  centre de gravitk de l’aileron 2 I’axe B B .  le 
centre de graviti. etant situe en arrikre de cet axe. Si le centre 
de yravitt‘ est situe sur BB, des oscillations instables sont 
certnineinent impossibles. Des coiisid6ratious sur  1’i.nergie du 
syst6me il resultr que d a i s  d’autres cas le dCplncement en 
avant d u  centre de grilvitb sera un n~oyein efflcace pour 
combattre l’instahiliti.. 

Dans les ta,bleaux V, VI et TI1 sont contenns les resultats 
des c r i t h i :  de stabiliti., le tdblcan VI11 donne 10s phiodes 
de vibration calcnlees du tiame, le tableau IX donne les 
periodes de vibration propres de l’niie et  de l’aileron, tandis 
que le tablt?au X representc l’inflnence des modifications du 
coijfticient d’klasticitn de l’aile. Le dernier tablean montro que 
l’instabilitk peut st? produire avec des valeurs de c, comprises 
entre des liinites assez tiloignees. 

Les figures 6 et, 7 montrect In commencement des mouve- 
ments instable3 et stablns. 

c. Eqxfriences. 
Un modCle de I’a,ile (voir fig. 3 et 4) a +ti. 6tudii. dans IC 

tunnel. Le poids de la surface-balance peut etre modifik 
imodile u sans surface-balance, modtiles b, c, d avec surface- 
balance de poids croissant successivement). Le tableau I1 
donne des observations de stabilitk du modiYe, IP tableau 111 
donne les nombres des vibrations mesurees. 

Les valeurs nnmtirigues des coefficients employes dans les 
equations de mouvement ont et6 determinees expkrimentale- 
rnent (tableau IV). On s’est servi de ces valeurs en effectuant 
les calculs ddji cites. 

d. Con?~pcwuison des rist&uts eq&lnientauz ut tkioriques. 
En tant que la stabilitti des oscillations R fdible amplitude 

la concordance est bonne (tableaux 11, V et VI). Les valeurs 
des nombres des vibrations rnontrent des differences (tableaux 
I11 et VIII). I1 est it remaryuer que les nombres caleullis ne 
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v d e n t  ‘que ponr des oscillations de faible aniplitnde taudis 
qnc les nonibre.;: cspt;riiiient.:~ns ont i.t,G relev& pendant le 
regime definitif dn iiiouvnmentl c.-b.-tl. qnand l’ainplitude 
etait devenue grande. 

e.  Conclusioiz. 
9ans  le cas oil l’aile ne peut passe tordrc, on peut prBvenir 

le ddveloppenient d’osciilatioiis instables en portant IC centre 
do grariti. de l’ailaron sur l’ase (le rotation. Si l‘aile [mi SE 
tordro, on olut,icnt aussi line ami,lioration en dbplapnt le, centre 
de gravitth de l’nilraron en :tvnnt. Diins w cas la clCterinin;ition 
de la gInndeur ilii iil;placcmciit ( lu  centre de gravitl‘ nccessairi: 
demande Line I‘tude pius appi ofondie. I‘EfficacitO de cettc 
solutiori n <.ti< cl6inontr6o par des c is dc l’iivinn ii bonl dn- 
yuei on awi t  rcinarqui. aut+ricurement des oscillations instablos. 
f. Notation oiaployPe. 

r? nugle de rotation de !’nile :xitour dr l’iixe An. 
p ;nigir di ’  rotation de l’nilcron autoi i i  de l’nsc EB. 
.Ill m:isse d,: l’aile. 
41, imsse (10 l’nilcron. 
v1 rayoil d’incrtie de l’aile 1x11’ rtipport ;I l’nsr: 811. 
‘v2 ra,yoii d’inertir de i‘aileion par rapport, 5 l’ase BE.  
(I distance r l i i  centre de gravitt‘ de l’nileron ii l ’ n e  I : l i  
b distance dti centre de gravitis de l’aileron :t l’ase A A .  
V vitcsso d u  vent. 

C I ,  C 2 >  CQ,  ‘‘,;e; on t  des coi.,fic,ieiii.s Winis  par: 
moment Clas iqnc = - c, a 
moment aerodynamique s u r  l’aile = - c2 F’ i - c3 h“ p 
niorncnt afirodynamique sur l’a,ileron = - cj V p - c.,, Y z  p 
Signes de-: donnCes sur la stsbilitc‘: + stable. 
- instable. 
? indeterininC. 

.___ .- 

REPORT A 48. 

Unstable oscillations of a wing-aileron-system. 

. S u m m a r y .  

a. Reasons for inquiry. 
On a semi-cantilever monoplane unstable oscillations were 

observed. A s  no suitable esplanation of the observed pheno- 
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mena WRS available, the matter was inrestigated into. Theory 
and experiment pointed to the conclusion, thrtt in the case 
mentioned coupled osc.illations of t,hc wing-aileron system 
occurred. 

6 .  Tlteoreticnl considerations. 
The equations of motion (I), ( 2 )  of the system are b:ised 

on the following simplified hypotheses: there is no  torsion 
or bending of the ~ i n g ,  only air elastic t(irsion ahont axis A A ~  
(see fig. 1 ) :  aileroii van iiiove freely aroond axis B B ;  small 
o;?ciliations. The motion (3), (9 is giren by the gent?r;rl solutio11 
of equation ( I ) ,  (2). Application of tbe theory of Iionth gives 
a base for forming a n  opinion of thc stability. 01 otherwise, 
of the inotion. From Kouth's disrriminant (A) may he fount1 
the reduced stability condition (7) which is sufficient but not 
necessary. It is shown that in the present casu stability can 
be obtained by reducing the distance of tile centre of gravity 
of the ailcroti behind its axis. If the  c.g. lies upon tliis 
axis, iinst;iblr motion is rcrtainly inipossiblc. It is provnd 
by energy considerations tha,t i i i  other cases itlso unstablc 
tiscilistioiis cair I E  avoided by carrying forxxrd the c.g. uf 
the aileron. 

In tables V, V I  and VI1 are given the rcsulis of applying 
the stability criteria, table VI11 contains the calculated periods 
of the system, table I X  gives the natural periods of wing 
and aileron. In table S the influence of modifj7ing t,he elastic: 
coefljcient of the v ing  is clealrly shown: unstable motion 
is possible for a large range of va,liie!s of el. 

The flg. 6 represents the beginninr of a n  unstal~le niot,ioii> 
lis. 7 that of :i stahin mi~tion. 

c. I h q w h e i i t s .  
A model of the wing (figs. 3 and 1) has been testod in the 

Wndchannel. The weight of the ciuxiliary balancing stirfxe 
could be modified (model u without balancing surface, models 
0, c ind d witli balancing surfaces of increasing nTeight). 
Table 11 gives stability observat.ions, table 111 t.he numbers 
of oscillations per second for this model. The nnmerical value 
of the coefficients used in Hie equations of motion has been 
determined bij experiment (table IT). These valnes :ire wid 
i n  the above mentioned calculat,ions. 

d. Conq~arison of tliea&caZ and eqieri)nentaZ yeszclts. 
Concerning the stability of small oscillations, the agreement 

is good (tables 11, V and VI). The values of the numbers of 
oscillation show some difference; in this connection i t  must be 
remarked that the r.ak:ulated values only hold good for small 
amplitudes, Tvhereas the observations were made when the 
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motion had reached its final state and the amplitude had 
become large. 

e.  Coriclusion. 
Unstable oxillations of thc wing-aileron system can be 

prevented by bringing the centre of gravity of the aileron on 
the hinge axis in such cases where torsion of the wing is 
inpossible. If torsion of the wing is possible, then also an 
improvement will be obtained by shifting forward the c,. g. 
of the aileron. In this ciise the inagnitudr of the displacement 
demands further inyui This h a s  been proved by experiments 
M-ith the aeroplane h origina1,ly showed unstable oscil- 
lations. 

/; Xotcctiolls. 
z 
p 
MI wing mass. 
M, aileron ma 
y1 radius of gyration of LTing about :ixis A A .  
y2 radius of gyration of aileron ahont axis E B. 
I I  distance of centre of gravit,y of aileron behind axis 13 B. 
/) distance of centre of gravity of :iile,ron from axis A d .  
V wind slleed. 
cI, c,, c4, c ~ ,  c j  :m coefficients determined I)?.:  

aerodynamic moment on wing = - c2 V & - c3 7' p 
aerodynamic moinent on aiieron 
Signs of stability data: + stable 
- unstable 
P uncertain. 

angle of rotation o i  wing nliout it 
angle of rotation of' aileron aliout axis 13B. 

elastic moment = - c ,  

- v j  17 6 - c4 V ,  p 

.~ ~~~ 

BERICHT A 48. 
~ 

Instabile Schwingungen eines Fliigel-Querruder- 
Systems. 

Z u s a m m e n f a s s u n g. 

( I .  Anreyiing zur Unterswhuizg. 

Ein Flugzeug mit halb freitragendem Flugel zeigte instabile 
Schwingungen ohne angebliche Ursache. Eine theoretische 
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und experimentelle Untersuchung der VerhXltnisse fiihrte zu 
der Sehlussfolgerung, dass eine gekuppelte Schwingung des 
FIugel.(uerruder-Systems auftrat. Es konnte ein Mittel zur 
BekXmpfung dieser Schwingungen angegeheu werden. 

1). T/ieoretische Betr(iclrtlozqen. 
Die Bewegun~sgleicliungen (l), (2) des Systcms wurden auf- 

gestellt unter Uenutzung einiger vereinfdchenden Aniiahnien 
und m a r :  keiue Riegung odor T’erdrehung der Tragfliiche, 
nur elastische T‘erdrehung um die Achse A A  (s. Abb. 1). 
Querruder frei drehbar uni die Aehse B B ,  ldeine Schwin- 
gungen. A u s  der nllgemeinen Losung der Gleichungen wird 
die Beweguiig (3), (41 erhnlten. Anwendung der Rout,h’sclien 
Theorie gibt Heurteilun” der Stabilitiit. Aus dem Routh’schen 
Diskriminanten (6) 1 sich die abgekiirzte Stabilitatsbe- 
dingung (7) ableiten. Diese Bedingung ist hinreichend aber 
nicht notwendig. Es st,elit sich lieraus da,ss in  diesem Falle 
Stabilitiit erhalten wird durch Verkleinerung der Entfernung 
des Qucrruderschwerpuiiktes hinter die Drehachse. Wird der 
Schwerpunkt in diese Achse verlegt, so sind instabile Be- 
wegnngen ausgeschlossen. Aus Energiebehchtungen folgt, 
dass auch in anderen Fallen die nach vorne Verschiebung 
des Querrunderschwerpunktes ein wirksames Mittel zur  
Be.gegnung insta,biler Schwingungen sein wird. 

Die Zahlentafeln V, VI u. VI1 zeigen die Ergebnisse der 
Anwendung der Stabilitatskritel.iiin, Zahleiitafcl VI11 cnthiilt 
die berechneten Schwiiigungszeiteii des Systems, Za,hlent,afcl I S  
die Eigensc,h~~,iiiguiigszeiten von Fliigel und Querruder. 
Schliosslich zeigt die Zahlentafel X den Einfluss etwaiser 
Ab2nderungen des Elastizit;i,tsbeiwertes der Tragfliiche. Aus  
letztgenmnter Zahlerit,afel ist zn ersehen dass InstabilitIit hei 
cinem grosscn Rereicbe des neiwertes c, m6glich ist. 

Die Abb. 6 n. 7 steilrn den Anfang riner instdbilen I” 
stabilcii Kmegung dar. 

c. Versuche. 
Eiii Fliigelmodell (s. Abb. 3 u. 4) wurde im Windltanal 

untersucht. Das Gev’iclit der vorgelagerten Ausgleichtliiche 
kann geflndert rverden (Xodell a ohiie AusgleichflBche, h,  c 
u. d mit Ausgleichfliichen zunehmenden Gewichtes). Zahlen- 
tafel I1 gibt Stabilitiitsbeobnchtnngen an diesem Modelle, 
Zahlentafel I11 die gemesseneu Sclimingiingszahleii. Die Zahlen. 
werte der in den Keweguiigsgleichungen benutzten Bciwertc 
sind aus Versucheii ermittelt (Zahlentafel IT) und in den 
obengenannten R,echnun6.Cn benutzt. 
d. Verglcich der Verslrelzsergebirisse mit deli theoretiscli berech- 

mteiz .  
Was die Stahilit,Bt kleincr Schvingungen anbetriHt, so ist 

die Uebereinst,immiing gut (Zahlentafeln 11, V u. VI). Die Wertu 

http://R,echnun6.Cn
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der Schwingungszahlen (Zahlentafeln 111 und WIT) zeigsn Un- 
tnrschiede. Dabei ist zu heachten dass die berechneten Werte 

-nu r  fiir kleine Sc,hwingungen gelten, wiihrend die Beobach- 
tiingen beim Endzustande der Bewegung, also grossrn Ans- 
schliigen, ausgefiihrt wurcien. 

e.  SelLll!ss f ol{/erltng. 
Wenn Verdrehiiiig des Pliig ausgeschlosseri ist, kiinnen 

instahile Schwingnngen des Fl el-(3uerruder-Systenies durcli 
Verlegung des ()uerrn~erschwelpiinktes in die Drehachse uer- 
miedcn wwrden. 1st Verdreliung des 1Wigels niiiglich, so xii-d 
ebenralls cine Yerbesserniig erh;llten bei Verschiebung des 
Vuerrnd~rscliwerpunktes nach vorne. Die Bestirnmung der in 
diesem Falle notwendigen Vrrsehiehung ist Gegenstand einer 
n,iheren Untersiichung. Die Kichtigkeit diaser Liisung ist 
bestntigt, wordnn dui.ch Versuche mit dein Flngzeug welches 
nrspriinglicli inst,nbile Schwingungen zeigte. 

f ;  l~eze i chnmge i i .  
z Drehwinkel des Flugels um die Achse AA. 
0 Drehwinkel des Querruders um die :2chse EB. 
MI Flugelmnsse. 
X9 Querrndermasse, 
rl Tr~glieitshalbmcs~ei. des Flilgels um die Achse Ail. 
r? TraKhritslialbmesser des Querruders um die Achse ,513. 
a S~h\~,erpunl:tsabstand des Querrudcrs i n  Bezug auf die 

/I S~:lirverpunktsahstand des cJuorrndcrs in Bezug auf die 

V Windgeacli\l.iiiciigkeit. 
c l r  c3, c,, c,. e5 sind Beiwerte, bestimnit durch: 
IClastisches Moment = - cI z 
Yomeiit der Luftkrliftc auf den1 Fliigel =-:G. 1,'~'- c:; VZp 
Xoment der Liiftkriifte auf dcm Qnerruciinr= -4 Vb-c, P p  
Vorzeichen der Stabilitiitsaufgaben: + stnhil. 
- instabil. 
? unbestinimt. 

Achse BB. 

.\chse A B .  
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Onstabiele trillingen van een draagvtak-klap-systeem. 

Rapport A 48. 

Door ir. A. 8. Ton Raomhauer en ir. C. Koning. 

0 v e r z i  c h t. 
Naar a:nileiding riin een trillingsversch~iisel, dnt zicli bij 

ecn vliegtuig had voorgedaan, werd een theoretiscli en ex- 
perinienteel onderzoek nitgevoerd naar de mogelukhcid van 
onstnbiele trillingen. Hierbij werd aangetoond, da,t het door 
draagihk en s t u u r k h p  gevormde eysteein een gekoppelde 
trilling Ban uitvoeren, welke onstabiel is. Toorloopig werd 
het oiidcrzoek beperkt tor een dra:%gvlak, dat torsiestijf was. 
Een middel, om in dit geval stabiliteit te verkrijgeii, kon nan- 
gcgeven morden. Verwacht wordt  ec,hter, dat hierdoor ook in 
gevalien, vmar torsie inogelijk is, verhetering verltregen zal 
worden. 

I .  
2.  
3. 
1. 

6. 

8. 
9. 

10. 

~ .). 

" 
I .  

I n d e e l i n g  v a n  h e t  r a p p o r t .  
hnleiding t o t  bet onderzoek. 
Overzic,ht van de rnogelijke oorzaken van het, vcrschijnsel. 
Theoretisclie heschouxTingen. 
Ucsclirijving ran liet model. 
Heschrijving dcr experinienteele nirthodcn. 
Uitwerkiiig der cxperimentcelc gegevens. 
Experimcnteele rrsultaten. 
Tiieoretisch berckciidc resoltaten. 
Vergelijkiiig van de es],crimenteelc cn tlieoretiscli be- 
rekende resultaten. 
Prnctischc toepassing. 

1. A a n l e i d i n g  t o t  h e t  o n d e r z o e k .  
Tijdens een vlucht, met den van Berkel eendekker, type 

TV. €3. I), voerde bet draagvlak een sterk trillcnde bcweging 
iiit. Hierbij werdcn kriichtige rukken aan het hnndwiel voor 
dwnrsbesturing gcvoeltl. Voigens ooggetuigerl was de amplitude 
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der trillingen zeer groot. Een oorzaak van het verschunsel 
was niet direct aan te geven. Een door de Ma,rine terplaatse 
ingestelde commissie van onderzoek constateerde, dat vliegtuig 
en motor geheel in orde aaren,  alleen vertoonde bet triplex 
der draagvlaklangsliggers kleine doorbuigingen. Later bleek, 
dat hetzelfde versch@~sel, hoewel in geringere ina,te, zich bij 
dit vliegtuigtype reeds meer had voorgedaan. Bij een der 
eerste proefvluchten werden dergelijke rukkeii in het klappen- 
s tuur  gevoeld, waarbu echter geen trilling van het geheole 
draagvlak waargenomen werd. Na verkleinen en naar tiinnen 
verplaatsen van het balansvlak van de klap werd het ver- 
schijnsel tijdens het invliegen nist nieer waargenomen. Zoowel 
in Indie ais hier te landr werden later deze stooten nog we1 
eens opgemerkt, niaar dan toegeschreven aan remous. Na het in 
Indievoorgekomen geval van sterte trillingmerd het echter door 
de Marine ongewenscht geaclit met het vliegruig te hluveil 
vliegen zonder dat een verbetering aangebracht was ter VOOP 
koniing van dit verschijnsel. Voor de verklaring er van werdeii 
van verschillende zijden zeer uiteenloopende mogelijlie 001’- 
zaken opgegeven. Om te kuiinen beslissen wa,t hiervan de 
rneest waarschijnllj’ke is en in ~velke richting d u s  naai’ ccn 
verbetering gezoeht moet worden, wercl dit. onderwerp door 
den R. S. L. nader in studie genomen. 

, 

‘1. O v e r z i c h t  v a n  d e  m o g e l i j k e  o o r z a k e i i  

Ynor dc boven beschreven trillingen !verden de volgende 

a. te slappe constructie van het draagvlak ; 
11. remous; 
r.  onstabilikit vim de klao:  

v a n  l ie t  v e r a c h u n s e l .  

niogel$e oorzaken geopperd : 

. ,  

tl. trilling van liet, draazvlak oncler invloed v a n  i’criodiscli 
loslatende wrvels : 

e. gekoppelde trilling van het dr3a~vlak-klap.systee1~1. 

De onistandighedcn. \?-aaroniler de trilliiigen zich bij het 
vliegtnig voordeden, waren te weinig bekend. daii dat hieruit 
een beslissing over de oorzaak genomen kon vorden. Dsaroni 
werd voor een nader onderzoek in den windbunlie1 eon model 
van het drxdgvlak vervaardigd (zie punt. 4). Bij een voorloopig 
onderzaek bleek, dat dit model onder bepaalde omstandigheden 
een onstabiele t,rilling, d. w. z. cen trilling met toenemende 
amplitude, kon uitvoeren. Bij dew hewegiiig beinvloedden 
draagvlak en klap elkaar onderling, de trilling was dus een 
gekoppelde. Een voortgezet theoretisch en experimenteel 
onderzoek leidde tot de conclusie, dat, een onstabieie trilling 
mogelijk is zonder dat de ondcr a t/in tl genoemde oorzaken 
optreden, terwijl cen eenvoudig middel ter voorkoniing der 
triliingen aangegeveii kon wordcn. 
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3. l ' h e  o r e  t is c h e b e s  c lion TV i 11 g e 11. 

a. AUWLOXWI,. 
Om dc thcoretischc bohandeling vaii liet. verscb~jnsel, zooais 

zich dit i n  den whidtunncl voordcd, iiiogclijk tc inakm; 
WIS hct noodig uit te g m n  van oenige :\annarnen, wclke 
bcschouw-d k u n n e r  wordem ill goede overcen,ckmiiiing te zijn 
met de workclijkheid. 

Deze aatinameii zgn dc volgeiidc: 
bet draagvlak is vo1Iionit:n skip', m m r  is bi 

elastisdio ylnat. zoudnt de eenig i i ic i~~. i : i i j lx  
drzaiing om de as A A is (fig. 1 i ;  

de klnp is vrij clraailanr o m  I~J.;w as B B ;  
de afmetingcn en de ina vaii de klap zijn klcin in ver- 

geltjicing met die van hot iigvlak, zoodat de krachteii op 
de klapas verwaarloosd mogen worderi Legenover de overige 
op liet dmagvlak; 

de irivioed der zwaartekracht kan vorwnarloosd worden. 
Door dnze &:innamen ivordt de bewegiiig tcriiygebracht tot 

hrid, ccn verdere 
'cgf'ti door itlleen 

die ~ a i i  eel1 systeem met. twee gradeti var 
vereenvnudiging wordt iu  het \-olgende 
kleine triliingen te hcschoaw-el?. 

1). L'o~rdinuttw e n  nototim 
De roOrdinat,rii zijn : 
a I hoek van  draaiing van lict, draagvlak om de as A'A; 
p = hoek vau dlaaiing van $e klap oin de as H U .  
U ~ Z E  cd,i,i.diu;it,eii \voi.den gemeten \':in u i t  den ovenwichts- 

stand, d. IT. z. dieti stand, w m r i n  voor het dl'aagvlak wirid~ 
kr;iclitmomei~t e n  clastiscli rnonient in eveiiwiclit met el!" 
zljn en wnarin het op de k h p  wcrkende \2.indkra~litmomerit 
nul is. De richting, waariil de c,oijrciinateii als positief aan. 
genomen worden, is a:tiigcgoven in fig. 1. 

De volgende notat,ies worden gehroi 
Jl, = massa van liet draagvhlc; 
Jl, = massa van de Map; 
y1 = traaglieidsstraal van het draagvlak om de as A A ;  
r2 traagheidsstraal van de Blap on! de as B B ;  
I I  = afstmd van het zwanrtepunt van de kiap achter de 

as B E ;  
b = afstand van het zwaartepunt van de klap tot do as A A ;  
V windsneiheid; 
el, cI, e,, c4 en cj = coilstanten, waarvan de beteekenis 

De differentiaalquotirnten van de coordinaten naax don Qjd 
in het volgende punt. aangegoven wordt. 

worden aangegeveii door hovengeplsatstc punten. 
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c.  De op draagzlnk e?a Iclcip z c r ~ l i e n d e  nzonzenlen. 
Op het draagvlak werken het moment AVE van de elastische 

inklemming en liet moment M ,  ran de windkmeht om do as AA. 
De inklemming is volkomen elastisrh, v o o ~  hct moment 

kan geschret\.cn worderr : 
i1tC = - c ,  I / .  

Het windkrachtnioinent lian gesplitst worden in drie deelen, 
maarvan de grootte achtereenvolgens bepaald wordt door den 
inralshoek in den cvcnwiclitstand, de hoeksrielheid 0: en den 
klaphoek p. Het eerste deel kan huiten heschouwing gelaten 
worden. dxxr dit alleen den e\wnwichtstand hepa&lt en liet 
hier t,e doen is om de beiwging om dezen stand. Het imedr  
deel wordt veroorzaakt door de verandering van invalshoel< 
als geiTolg van de bewcging orn de :is AA en is dus eveii- 
redig niet ~z Ilet derde cleel is evenredig met p .  Bovendien 

is het rvindkrachtniomeiit evenredig met 7 2 ,  zoodat dit ge- 
schreven lian v o r d e n  in den T’orrn 

P‘ 

T .  N>$, = (- c;! j7 - c, p ) i’3 = - (’% I <, - ca 1-2 p .  

De teekens zijn hier en eveneens roor de op de klap werkendo 
nioinenteri zoo gekozen, dat alle coefficienten c positief zun. 

H?t nioiiirnt der traagh~idskracliten om dc  as A A is 
.. 

M -- MI ).,% T -  

op de klap werkt alleen het moment der windkmcht. Dit 
nioment kan in twee cleelen gesplitst \\-orden, waarvan liet 
eene bepRald wordt door de hoeksnelheid b.  het andere door 
den klaphoek p. De grootte ran hot ecrste deel is evenredig 

rnct de verhouding ~~~~, die van het tmeede niet p. Het moment 

is hier eveneens evenredig met V-2, dns 

P v 

I~ - - C j  ~~ - c1 p v 2  = - c j  v p - c., vz p. 
M ‘ - (  P ” 

Bij bepaling van het moment der traagheidskrachten van 
de klap moet er rekening mede gehouden worden, dat, naast 
de hoekversnelling p ,  de geheele klap tevens een versnelling 
heeft, gelok aan die van haar draaiingsas, dus 

.. .. 
M i  = - M,T % 9 p - M 2  ab u. 

http://geschret\.cn
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In  liet boveiisi,a,ande is het verbnnd t u  lion de momeiitrr. 
en de hoeken eii Iioeksiielheden liimiir aangction~eii. l ~e tgeen  
toelaatbsar is, vaiiiieer het onderzoek lieperkt wordt tot, kleine 
trillingen. 

De betiiekoiiis ,der Iiirr ingevoerde ai.~~oilpii:imische coi.ffi- 
cii‘ntrii is de volgcnde: cp V geeft dn vixiiideriiig w n  liet 
roliiiornoiii met de hoeksiiclheid rini rollen ‘J; ca I’? de ver- 
aiidering van hct folmonient iiict dcii k1:tplioek p. c4 7-9 is 
de vermdering van het op deli klap wverkellde wind.. 
kraclitmonient mol de klaphoek; ci de delnpingsfactor van 
de kiap. 
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e .  ~)p/Ossil?y der bru ,eg i l zgsce ly r l~~ i l~yen .  

gellikingen. De oplossing er van is d u s :  3) 
De hemegingsrergelUkirigeii ziin lineaire differentiaalver- 

a = C, e A1 t + cz e t + C, e A3 t + c, e A4 t i3) 

p =  C ~ ~ A I ~ + C ~ ~ A S ~ + C ~ ~ A ~ ~  + ~ , e h ~ t  (4) 

TIierin zun A ,  enz. t ie wortcls der 4de graadsv~rgeljjltinfi: 

' 

melke ook gesrhreven k:in worden in den vorm: 

P A 4  + 0 AS + If A'+ J A + K = 0 ij') 
waarin 

F = A ,  E,  
G = A, xs + A? E, 
I€ z= A I  3,; + A,  h'% + A,  I:, - R, Dl 

J = A, E3 + A ,  E2 
K = A, Ex 

De waai,de der integr;rtiecoristanten (I, enz. wol'dt hepasld 
uit de begin- cn koppelin,osvoor\~~drdeii. De eerstc worden 
verkregen door de maarderi vooi si, i1, p en fi \-nor t = o aan 
te nemen, de tweede zijn de voorwaarden, waaraan voldaaii 
moet worden, opdat de door 13) en (4) gegeven waardeii der 
codrdinaten idenliek, cl.w.z. \-oar : I l k  w a r d e n  van t ,  znllen 
voldoen a m  dr hrmegin~s~erge1Uking.n (1) en (2). 

Heeft de verge lUki i ig  ( 5 )  complem: vrortels, dan is het  vooi' 
de verdere herrkeningen eonvoudiger de vjaarden van en p 
te schrijveii in eon ~ o r n i ,  waarin goniometrische funetien 
voorkomen. Is b.7. A, ,  , = hl '  f i A " ~  e m  stel complexc wortcls, 
dan kunnen de hUbehoorende tcrmen op de volgende wUze 
omgevormd worden : 

c', o AI t +c?:,e AZ t = e  A'I t (c, e  AI' t + ( : , e - i X ~ "  f) = 

= e t j i (c, - c,j siiz A," t + (c, + c;) cos A," t { =' 

= e AI' 1 (v, sin A ,  " t + c'? cos A , .  t ) .  

3) Over deze opionsing en daaruit roortvlaeioode bnschouwingen. 
ILouth. Stabiiitg of  motion. 
Routh. Advanced rigid dynamics. Nature of the mution given b? linear equations 

Cziiber. Vorlapungon iibe_r Djperaitial--.un? Iihe ralrrclrnung I1 Homogene 
iutfage S. 467). ' 
IY. Geknppelts Schwinyngen 

Iinniill. Eiernantarb Mediaoik. hieine SchT!-inguugon Ton zwei FrsiheitsTade 

and the conditions of stability (Sixth Edition p. ZiO), 
w r d e r :  

. ~-x..I~" _.I.,. 

8. W4). 
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. i  

Heeft de vergelijking alleen complexe wortels. dan worden 
de waarden van j !  en p dus: 

a = e A I ' ~ ( c ,  sin x , * t  + C, c o g  x , " t )  + e h g ' t  

(C, sin h"zt + c, cos A s "  t )  

(c, Sin h2 ' f $. (.'8 COS A2 " t )  

(3'1 

p = e  A, '  1 (C, S i l l  A ,  " 2 + c:, cos A ,  " t )  + e hz't 

(4') 
De nieuire integratieconstanten kunnen op dezelfde Tvi,jze 

als boven anngcgeven bepaald worden. Komeii naast e1k;rar 
re&ele en complexe wortels voor, daii bevatten en p zoowcl 
exponentieele als goniometrisclie termen. 

t: Stabiliteitsn.iferium 

De stabiliteit van de bmveging, bepnald door de in (3) en 
(4) of (3') en (4') gegeven waarden der codrdinaten, hmgt  af 
vt\ii het teekeii der re&& wortels x of (en) van dat van het 
reeele deel A' van de complexe Tyortels. Komt hierbij een posi- 
tief teelten voor, dan bevatten 2 en p beide een term van de 
gedaante Ce  A of e A ' [CTT sin x * t + (:?, + I cos x " t )  met 
positieve waarde van A, resp. A'. In het eerste geval geeft 
deze term een aperiodischc beweging, in het tweede een trilling, 
beide imt toenemende amplitude De beweging is dus onstabiel. 
Stabiliteit bestaat alleen dan, manneer de vergelgking(51) wortels 
geen positieve reeele of eoniplexe wortels met positief reeel 
gedeelte heeft. He1 door ROUTIT hiervoor afgeleide. criterium 4i 
is: de coefficienten I.' t/m A: van vergeliJking (61) en de 
discriminant G H .J - I.' $2 - K G? moeten alle positief zijn. 
Is @en van deze negaticf, dan is de beweging onstnbiel. Van de 
in de bewegingsvergelUkingeii voorkoniende cotfficienten zljn 
A,, A,, D, en E,  steeds positief. Opdat Az. E, en E, positief 
zyn, moet voldaan worderi aaii de volgende voorwnarden: de 
invirlshoek is kleiner dan rla crit,ische (e, positiefj, de klap heeft 
positieve demping (c; positief), de klap is niet overgebalan- 
ceerd (c, positieo. In normnle gevallem aord t  hieraan voldaan, 
dus ziin F, G ,  J e n  Kpositief. Daar B, D, klein zal zijn t.0.v. 
de andere in H voorkomende termeii, is ook deze coRfficit'nt 
positief. Er blijft dus alleen nog de z. g. discriminant van 
Kouth A = ( G  H J  - F P  - KGs) ter beschouwing over. Pia 
substitutie va,n do in A, enz. uitgedrukte maarden der coef- 
ficienten F enz. en omwerking kan liiervoor geschreveii worden: 

G HJ - FJ'- KGs= 



De \T--nardc liierviiii zal  zeker positief zi,jn, manneer de  
coC8iciiinton A en L: en (A, E. - B, 11,) positicf zijn. 

Aan het eerste za l  in nornialc gevallen, zooalfi bovcn nil. 
ecngezet mcrd, voldaan woi-den, zoodat als stabilitcitsvonr- 
waarde overblijft: 

A, E? - E, D, = co c6 V2 - M2 11b c, VJ > o 

Het. stabiliteitscriterium, gegeven in veigelljking (7). is 
voldoeiide, doc11 nict noodzakelijk, immcrs bet kan vcorkcnien. 
clat de waarde van (6j positief is, zonder dat dit bet g e n l  is 
voc~(A., !3-B3 T$). In een de~gt,lijk geval is  de waarde van den 
geheelen vorm (6) beslissend. De vergelUliing (7) Feeft tevcns 
ecn ricliting aan, w:iarin verbetering van de stabiliteit gevonden 
kan worden, namelijk door verkleinen van liet product &I2 a, het 
statisch moment van de niassa van de klap om de druaiingsas 
van dcze. Vocr het bijzcndere geval (1, = o kan de stabiliteit 
van de beweging direc,t ~ifgelezen uit de v~rgolijking (51, daar 
deze, doordst D, = o is, wordt:  

De bewecinq zal nu stabiel zijn, indien dc afzondrrlijke 
trillingen 'klap en draagvlak hit zijn. 

.\ndere mogeliikheden om stabiliteit te veikrijgen, ae lke  
aangegeveii \forden door vergeluking (7). zijn : he( i-ergrooten 

van de verhouding cz of vas dc dempingsfactor c6. Beschoumd 
~ : m  het standpililt, van bestuurbanriieid, is bet vergrooten van 

de verhcuding '" ongiiristigl t1:inr deze d(> maximum rolsndheid 
van liet vliogtuig hij eeii gegrven ldapliock bepaalt, cn me1 
zoo, dat, bu toenenren  an de verhouding de rolsnelbei(! af- 
nreint. Orcr i1t.n iiivliiod van lilapvonn en andere factoren ~p 
de demyingsfulor c6 is nii:ts beltend, zoodat bet niet mcgelijk 
is aan te geven, door welke wijzigingen c6 vergroot kan worden 
en hinneri wvclke grenzen dit moyelok is. 

y. 

c ,  

% 

Verdere bescliouu:%?igeiz o ( : w  het  stubi/itei/sci.ite7ium, iiauloed 

Hct in bet vorigi piiri t ,  besproken stabi1iteitsi:riteriuni gecft 
dc mogclijkheid, de11 invloed dcr v( chillciide in de bewegings- 
\wgclUkingen voorkuuiendc grootheden or) de stabiliteit K K ~  
to gam. Aannwwiide, d a t  de ~.ol.fficii'nten F tini h' positid 
zijn, wordt over de stabiliteit bcslist d w r  de w%arde van de 
discriroin:int, C: HIJ - I,'.P - li G'. Door v o o ~  de i.oi!ffici&nten 
de in de oorspi-oiikei\jite I ~ ~ i i ~ f ~ ~ n ~ s v e r : . c l ~ j l i i ~ ~ g e ~ r  (1) en (81 
vcorkoniende in t.c voereii, wordt diis een uitdrukking in deze 

2" de st&fheid. 
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verl;rcgen, vaarvan do vaarde Leslisseiid is voor de stabiliteit. 
Door verandering van Mn van deze grootheden kan dan nage- 
gaan worden, melken invloed een verandering van de door 
deze uitgediukte eigenschsp onder overigens gelijk blijvende 
omstandigheden hecft op de stabiliteit. Een op deze wijze 
uitgovoerd onderzoek voor alle factoren zou hier tot een te 
veel in details afdalende beschouwing leiden. Aileen zal de 
invloed nngegaan worden van de wRarde van A, = e,, dcn 
coefficient van de elastisc,he inklemming (Lie punt 3c), welke 
overeenkomt met de buigingsstijfheid van het draayvlai< in 
het werkelijire rliegtnig. Toot. dezfn co8fficii.nt werd een nader 
onderzoek uitgevocrd, oindat als een der nlogel~lre niiddelen 
om cle a m  het vlicgtuig waargcnomen trillingen tegen te gaan, 
verstjjving van het draagvlalc roorgesteld werd. 

Gesc,hreven m a r  machteri van A, wordt de discriminant 
vau Routh: 

A = L A ,  4 + H A , + N  
maarin : L = A ,  E,  
M = E? ( A ,  A,  El ' + A 2  2 El E' - ill  B8 Dl El - A' B, D, El - 

E, 

- 2 A, A, El E3) 

+A,' E') 
A7 = A 2  E, (A ,  A? E', 3+A4'E1 E,-Al Bj D1 E?-& B,q Di 

Deze vergelijking stelt, wanneer A als functie van A,  ui t -  
gezet wordt, een parabool voor met naar beneden gekeerden 
top cn de as eveii~rijdig aa.n dc A as (fig. 2). De parabool 
heeft t m e  (reeele of imaginairei sniipuiiten met de A,-as, 
bepaald door do \vortels van de vergeQjking A = 0. 

Zijn deze woi-tels iinayinair (fig. 2 ai, dan is de mxarde 
van A st,eeds positief, de heweging van het stelsel dus stahiel 
voor iedere w:aardc van A,. 

daarentegen reeel en gelijk tian (A:3)l en 
(A,)* ( f i g ,  2 b), dan is i n  21et tusscliengelegen gebied A negatief. 
de beweging van het systoem r o o i  een in dit gobied liggende 
waarde van A, dus onstabiel. De punten (A,) en (A,) geven 
die waarden van den eiastischen coefricii'nt, waarbij de onsta- 
hiliteit overgaat in s t a b i h i t ,  want voor Aa < (A,) of 
A, > (A,) e is A positief. Is de wortel (A , )  negatief (fig. 2 c), 
dan heeft deze waarde geen practische beteekenis, er is d:tn 
slechts Ben stahiel gehied: A, > (A,) *. 

k .  Enery%~Desehourciiiyei~. 
Het in het vorigc punt besproken sta~iliteitsm.iterii~in 

geeft de gelegenheid tn bepalen of ondfr gegeven omstandig- 
lieden de beweging a1 dan niet, stabicl zal zijn. Twenswerd 
hierdoor een aanwijzing verkregrn, door wellre middelen 
stabiliteit verkregen kan worden. Het geeft echter seen beeld 

i 
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vnii de wijze,. waarop het systeem de energie opneenit. Tvelke 
noodig is voor de tiit tc voeren bewoging met voortdurend 
toenemcnde amplitude. Hiertoe is het noodig den door de nit- 
rvendige momentrn gelevcvcien arbeid nader te beschouwen. 
A l s  uitweiidige momenten Itomen hier alleen de x-indkracht- 
inomenten M,f7 en MFv,’ in anumrrking; de door het elastischr 
moment !.IE verriclite arbcid is (met onigekeerd teeken) gelijk 
n:in de pot,entieele cnergie van liet, systeem. De door het 
moment  &I,+- bii een hoekverlhatsing d 1 verrichte arbeid is 

a E , = ( - c c ,  I ’ ~ - c ~  v 9 p ) d a ;  

!I E# = ( - C ;  v p - cp 1’3 p ,  d p 
de door het, moment X,+.’ hU een hoeltverplaatsing d p :  

De cnrrgietoename van het systeem gediirende het tijds- 
vorloop van o tot t is gelijk a im de in dezen tiid door de nit- 
wendige krachten rerrichte nrbeicl e11 dus,  danr d = b d t 

In  $,e laatsrc integrml bcteekent po de rmarde van p voor 
t = o, p, die vow t = t. TYordt t n u  zoo geiiozen! dat pa p t ;  
dan is de ivaardr van deze integraal nul. De differentialen 
1.2 di cn $1 d l  zullen stecds positief zijn, de cerste en derda 
term van 1ii:t t\ver:dc lid vau (8)  dus ncgitief. Dit beteekent 
ecn enersic-:iivoc.r van 1x1 systeem, een dempendc werking 
dus. I)e diffei-entia:ii 1 p dt 231 positicf z ~ n ,  wnnnecr i en p 
hctzelfile teeken hebhen: i l i j  tegcngesteld teeken is z i j  negn, 
tief. TegcngPsield tcelren geeft dus ecn energie oyname door 
lict sp teern .  Dc t,xw:de term Ban du$ positief worden, word6 
z i i  groot,er d u i  de soin i i i n  dcn 1 sterl en 3dcn ternr, dan neernt 
het sJ-stnem energit. op, met t i is  gevolg een onstabiele bewe 
King. IXt ,,n:iloopcn, ran dc klapbew@ng kan tegengegaan 
worden door de tmaghoidsverking van de 1da.p te vermin- 
deren e n  d i t  k:m geschicden door liaar zwmrtepunt in of in 
de iiab~jheiil %-an de draaiingsas te brengen. 

Dew beschouwing g e f t  een richling axn, in welke in ge- 
vallen; vnarin nag een anderc oorznak mu energie-opname 
hestant, nmr  vcrhctcring van dc sttihilitcit gezocht kan worden. 
Nanst de dempcnde invineden roorgesteld door den eersten en 
derden term van (3) kan riog ec’n andere verkregen worden, 
nameiijk door te maken, d a t  ook de tweede term een cnergie- 
afnaine voorst,clt. 

Een dcrgrlijk gem1 k a n  zich voordocn blj e m  draagvlsk, 
dat, nict ais lict hier bescliouwdc torsiestijf is. Aet is ge- 
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bleken, dat, onder hiervoor gunstige oinstantligheden, onstabielc 
trillingen kunnen optreden. Na het bovenstaande konit het 
waarschijnltjk voor, dat in dit geval de klap gebruikt kan 

beweging tegen te g a m ;  hiertoe zou dan 
bet z\vaartepiint op voldoenden afitand vtior de draaiingsas 
grplaatst moeten worden. Voor bevestiging van dit vermoeden 
is echter een nader onderzoek van deze bewegingen gcwenscht. 

4. B r s c h r i j v i n g  v a n  h e t  m o d e l .  
A l s  model w x d  l ~ u  hei  onderzork een niodel van het drmg- 

vlak van liet van Berkel 'ov. B. vliegtuig. schaal 1 : 10, gebruikt. 
Het profiel van dit draagvlak verschilt slec'hts weinig van 
het profiel Giittingen 2% 5) .  Teekeningen van bet model en 
van het, profiel zijn grge\.cn in de fig. 3 en 4. Het model 
was uit niitssief m;ihoniehont gninaakt pi1 voorzien ran een 

ief lionten klap, mclke vrij om liaar as kon 
(ha ien .  Am de klnp was 01) clezelfde wijze als in het vlieg 
tnig een halansv1;i~k beve.ctigd. Dit balansvlak was van messing. 
terwijl liet gewiclit er va,n verandercl kon \\,orden door cr 
strooken koDerolaat on1 t,e buiren.  Het balansvlak kon van 
de klap a,fgknohcn worden. I 

De verschillende toestandeu, waarin liet balansvlak bii het 
onderzoelc gebruikt werd, zljli aangegeveii door letters; de 
bet,eekenis van deze i s  gegeven i n  Tabel I. 

Het vlak rail het niodel, dat ann den romp v m  het vliegtuig 
a;m behoorde te slniten, ITerd bu hel onderzoek bevestigd van 
een rechthoekige, 4 m.hf. dikke ijzeren plaat van 1,OO X 1,37 M. 
De langste zi jdm van deze plaat werden evenwijdig aan de 
windriditing aan den tunnelwand bevestigd. Deze. bevestiging 
was zoodanig. clat eenige elas he hniging van de piaat 
mogtrlijk \va,s. De plaat met h model koc horizontaal of 
vorticaal in den tkuinel opgcstcld worden. 

6. Be s I ,  11 rij  v i  n g d e r  c x p t! r i m e n t e e l  e in F t h o d en.  
Het es~~ei~imentecle ouderzoek had in de ccrste plaats ten 

doe1 het optredende tril1ingsversclii:nsel nader te best,udeeren. 
Toen uit deze \i--narneniingen de rnrigel~l~heid va,n een theoreti- 

ring bleek, werden verdere procven uitgcvoerd om 
de gctallenwaa,rdnn yoor de verschillende i n  de berekeningen 
\-oorkomendn cof%icienten tr bepalen en na te gam in horverre 
de theoret.isch berekende result,nteri in overeenstemming ~vareii 
met de rxperimnnteclf!. Tn de hier volgende beschrijving der 
experinient,en zal echter van deze volgorda afgeweken worden 
om ze naar methode vercleeld te hespreken. Voor de nitwerking 
van de resultaten der proeven, voor zoovcx de,ze noodig was, 
kan verwezen worden naiir p u n t  6. 

http://grge\.cn


(1. SLroboasopisclc oiidtrzoek. 
Daar de trillingen te snel W R ~ C I I  om de beweging met he1 

oog zander hnlpmiddel te volgen, werd hielmor gebruik gc-  
maakt van een stroboscoop. Zen metalcn schuf met radiaal 
gerichte spleet werd door een kleinen regelbarcn electroniotor 
aangedreven. Was de oinloopstijd van den rnoior gelijk a m  
deli trillingst\jd van hct model, d:rn werd dit door de spleet 
schijnbaar stilstaande gezien. Door de schijf mat l:tngzainer 
te laten loopen. knn ren bemeging waargeiionien worden; 
welke geheel met, de werkelljke overecnsiemdr, a l l e~n  veel 
iangzamer was. Op analogo mnze werd met e m  ciiienia,toyra:if 
de slingaring opgenonien. Dmrtoe werd dme gedrcven met 
een electroniotor, waarop een toercntcller was aangebracht. 
De mot,or werd no  geregeld, zoodat liet toerental werd hcreikt, 
kat voor den st,roboscoop gesrhikt was gebleken. 

h. Bepu1i;ig raii de,,?, /ri lhgst&I.  1" het systeem. 
Hiertoe werd eveneens gebriiik gemaakt van den stroboscoop, 

door Ran den motor een tachomcter to koppelen c?n dezeii af te 
lezen op het oogenblik, dat het model schijnbaar stilstond. 
Bii het stroboxcopisch onderzoek werd 1it.t draa,gvlak horkr,on- 
taal geplaatst, daar de beweging in dezen s ta id  het beste te 
volgen was. 

c. 

IIet draagvlak werd horizontad opgesteld, waarbij op cen 
bekendi: afstand van de bevestigingsplaat verschillendo ge- 
wichten er 01)  u;crcien geplaatst. De doorbaiging werd met eon 
kijlcer met vertic:ile verdeeling opgemeten. 

Bepalirzq ~ ( 1 1 2  de ela8ticiteit viut de inkleniinii~q. 

Hot draagvlak werd in horizontalen stand met den gc- 
xwnschttrn invals- en klaphoek opgesteld. De ldap was hierhj,] 
vastgezet aan het draagvlak. De doorhuiging rwrd  bij ?en be- 
kcnde windsnelheid gemeten. 

v. lWografeweri mi? trillinyeiz. 
Een schema van tie liierblj gehruikte opstciling is in fig. 5 

gegeven. Het dmngvlak werd verticaal geplaatst. In hct, 
oppervlak van de Map was cen spiegeltje A aangcbracht. 
Dit. spiegeltje weerkadtste liet licht, dat  door een licht,end 
pirnt I3 uitgezonden werd. op een wit scherin C. De lens D 
werd zoodanig in den lichlbnndel opgesteld, d a t  op het scherm 
een scherp beeld va,n H gevornid werd. Het licht,cnde punt 11 
n w d  rerkregen door dnar t,er p1:ratse eeii metalen scherin E 
met ccn kleine opening te plaatstson en met bchulp van den 
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condensor E' liierop het licht va,n de booghmp G t,e i 'oncrn- 
trooren. Dc beweging van liet, lichtpunt or) het whelm ( '  wcrtl 
mot ecn a:in de andere zude van den tiiiinel opgeiteld foto- 
toestel H opgenomefl. Daar als stroom voor de brmglarnp wis- 
sclstrooiii v n n  50 perioden gcbruikt wrrd, doofilc lict licht 
van dezr lanip om l ip '/loo seeontle uit, zoodat ook da opge- 
il~liieii kromiiiei~ de%e onilerbreking vertooncn, waardoiir ceii 
tijdmaat verkregcn -.vverd. Voor het fotografecren ran de be- 
xveging van het rrij trillende sys t em ~ ~ i i r d  ceis g e ~ ~ c o n  foto- 
toestel gebruikt. Hierbij werd eeii somt Li 
verkragen. 

f .  Bqioling can dr! 1 

De in pant e bsscli en opstelling werd gebruikt, maar nu 
de draagvlaktop door aan den tunnelxmnd bevestigde st:c;ti- 
dr~tden Terspaiinen, zoodiit alleen de klap kon bewegen. Het 
lichtpunt op het scherm L' besclueef hierbij een holizontsle 
reclitc. Om de bemeging van dit punt, a,ii trillingslijn op te 
kuisncn ncmcn, werd het fototoestei H vervangen door ecn 
filmappnmat met rvntinue in vcrticale ricliting loopendo film. 

g. Bepaling m i z  den eigmlrillingstijd uaiz het  dvrrcigvlak. 
De t,rillingen werden op soortgcilijke w&e opgenomen a1s 

in punt f besdireven is. De draa.gvlsktop n w d  hierbjj niet 
yerspannen: terwijl de klap van het draagvlak vastgemaakt 
werd. In verband met de nu vfrticale hewging van het 
lichtpuiit. op het scherni werd hwt filmtoestpl zoo gedraaid, 
dkit do film liorizontaal hewoog. In tegensteilinz met de boven 
beschreui?n geralleii werd liinr de beweging van het draag\-hk 
zonder XTind opgenomen. 

6. U i t w e r k i n g  d e r  c ~ s p e r i m e n t e e l e  g e g c v c n s .  
11. Bevdming cicii deli rkistischeii ru6ficiFi i t  cl. 

D C Z ~  c,offficieiit is de 1:vcnrediglieidsfactoi. tu 
klastische ~iioment XX cn de11 hoek van dmaiing o: on1 de  
as AA (zie ipunt 3 CI: (Ius 

Bij de bepaling van c1 (zie punt 5 c) mnakte het moment, 
dl, evcnwirht met hct moment der op geplaatstc gewichtcii, 
terwijl de hoek a uit de doorbuiging hrrekeiid koii worden. 

b, Hwekeii,i,ng w i n  d c i ~  wErodyrionzisrlwa co?,pci&t e, can i d  
drcirig.ulak. 

In hct bovcnst;ia~iide (zit? punt 3 c) werd rieze gi<dcfinieerd door 
&I,,?, = - r2 1' i. 
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Zij bepaalt dns de grootte win het windkrachtmoment, ver- 
oorzaakt door de hoeksnelheid i. Wordt aangenomen, dat dit 
moment alieen het gevolg is van de door de hoeksnelheid 
veroorznakte vcrandering vau itivalshoek, dan is het mogelkjk 
r, uit statische proeven te bepalen (zie punt Sd). De ge- 
middelde invxlshockvera,ndcring A i over de gehfcle breedte 
van het draagvlak zal zijn 

waxrin I de draagvlakbreedte is en dus: 
M,. 1 

c - - --2- 
2 V"? 9 -  

Bg de statische proeven was: 

maarin d de doorbuiging vaii den draagvlsktop is. Nd invoering 
van deze waarden wordt verkregen : 

waarmede dus c, uitgedrukt is in door de proeven verkregen 
grootheden. Voor A i werd i so genomen. 

c. Berckening can tleii at?rod!/rza?nischelz co6flficient c3 catz lzet 
draclgdak. 

Deze coitficii'nt is bepaaid door (zic punt 3 e): 
Mrc-2 = - c3 v" p 

Evenals cp werd zij uit statische procven bqrrtald. Hicrbii 
is dnn :  

d 
1 ~ 1 -  N,b.2 = - M = - c 

,? 

en dua 

Yoor p v-erd bij de proeven 

d. Berekening ~11n de aerod!yna:mniscke co6ficiEnten cp en ch 
van de klap. 

Voor de  bepaling van deze cot.fficit.ntcn werd de beweging 
V B I ~  de klap bij vasrgchouden dr:mgvlak opgenomen (zic punt 5 f). 

50 en t 100 genomen. 
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De i)omogingsvergeluking (2) van de klap (zie punt 3 d)  gant,, 
door het wegvallen van de term in 4, over in 

M2 T22 3 + cj v b + cg r’* p = 0 
of El 3 + Eg p + E3 = 0 

p = c e AI t si12 h2 t 
waa,rin A] en A? resp. het rt%lcr en het, iniaginaire deel zuii 
der wort,els A w i i  de vrrgnlijking 

El h:: + E$ A + E, = o 

De oplossing hicrvan is : 

zoodnt 

Bij de proeven was de waarde van E,  en van P bekend 
De in E,  voorkoniendr massa ~ a i i  de klap w a s  bopaalb 

duor wegiiig, dc trsagheidsstraal Tvord nit de afiiietingen 
berekend. Uit dc: rnsultaten der proeven werd de trillings- 
tijd 2‘ be[raald door bet te ikn van het %anta1 onderbrekingeii 
pcr perioile en liet logarithmisch decrement di door opnie.ting 
van de ampiitude van opeenvtrlgendo trilliiigen. Tnssciiei~ 
doze groot,iicdeii en hl en A, bestnlin, zooals bekrnd is”), 

zoodat d u s  iiieruit A, en A~ en met beliulp rm het bc)\.cn. 
staancie c.* en cj berekend kuiinen worden. 

e. Berekening t w i  de traugheidsstrml vun. liet d?’au!jl;lnk. 
De tniagheidsstraol werd berekend uit den volgens dn in 

pun t  5 g aangcgeven mothode bopaalden eigentrillingstiid van 
liet draagvhk. De bowegiiigsvcrgel~kiiig vaii het, trillelide 
draagrlak zonder xind is: 

.. 
MI I ” ,  2 a + c, c: = o 

met als oplossing 
A 
z 

15 = G sin -:-~ t 

waariii 

http://bc)\.cn
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De irillingstijd is dns 

De trillingstgd r e r d  ook hicr weer heliaald rliior het tellen 
van het aanktl onderbrekingrn per pcriode in de opgenomen 
trillingslijn, tcrbvU1 Nl door wcging bepaald w r d .  

Es 11 e r i m ?I! t e  e l  e r1.s u 1 t i t  t e n. 7 .  

Uj het cxperiiirenteele onderxoek bleek, dut el- eel1 opvallend 
\--erschil bestond tnsxhen de stabilitcit Liij kleine en d k  hij 
g u o t e  trillingen. Wa,ren de kleirie trIllingen onstabiel, dnn 
wzs eon oninei-kl!aar kleinil i)nreg~I!:r:iii:.licid van den lucht. 
stroom voldoende 0111 een ti.illing iiirt tnenemende ain]~litudc 
te veroormken. Ten slotte xvercl hierblj (:en stat,ionnaire trillings- 
toestand bereikt, waarbu de uit;ilay van de ltlap beperkt werd 
door het elkaar aaiiraken van de bcidix wanden van de spleet 
tosschen draagvlak cn klap en (of) hiit slaan van lret balans. 
vlak op het tlrnagvlak. In  dnzen hclrrgi!igst,oestari(l x o r d t  de 
energie, ~velke door hnt system1 :im dcn mind onttrokken 
word: en d ie  nict wij iieiiegende klap vergronling van de 
amplii,ude zou vcroorzaken, 1-criiruikt door tie i)otsingenl welke 
de airiplitude van de  k lap  heperliei!. Dit, st:ixi van de klap 
\v:is zi)o hevig, (kit lict gcluid er v a n  iiuitcn d m  tunnel gehoord 
koii v;orden en dat, n u  mi  i h n  do 1i la~~s~Iiai .ni i~~en afhraken. 

Her k~vv;r,ni echter ook voor, dat de klcine trillingen stabiel 
\varcn. doth ilat h o i -  e m  grootere verst,oriirg eon trilling 
ingeleid knn wordcn, die onstxbiel \!-as. De amplitude nam 
daii 001; hier wecr toe, totdat de bovou beschrevcti stationnaire 
toesta.nd liereikt  as. Do inleidende verstoring, welke' rrij 
krachtig xnoest zijn. werd verkregen door eeii ronde staaf van 
eenige niillinif!ters dikte (01) hct voorste deel van het boven- 
vlak van het draagvlak te leggen en deze dam. te houden, 
totdat eel1 trilling met groote ainplihdt: berrikt was. Dit 
geval zal hier als onstabilitcit, van groote trillingen aangegeven 
worden. 

De resultaten der stabiliteitsff;iari~eming.en zijn in Tabel I1 
gegeven. Stnbiiiteit is hier door het teeken + aangegaven. 
De \vindsnclheid blj de proeven \\-as 27 Mjsec. De stabiliteit 
nun  toe liu afneiriende windsnelheid. Toor iederen t,oesta.nd 
vaii het inodel eindigde een eenmanl begonnen trilling bij 
langzaam afiiernende windsnelheid tusschen 14 en 18 Mjsec. 
Bij langzaaiii aanzetten van den, wind daarentegen begon het 
model ( I  bij een snelheid van ong. 21 Mkcc te trillen. Rij de 
overige modellen kon d i t  iiiet waargenonien worden, daar zu 
stabiel warm voor kleinc trillingen. 

De stroboscopische maarneining van de oust,abiele trillingen 
cn de daarop volgende stationnaire bewcgingstoestand toonden, 
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d n t  gndurende een deel r a n  dc neergnande bewvnging van hct 
draagvlak de klap onihoog was en oingekeerd. zoodat het 
trillende systeem op deze aijze rnergie opnam. De resulhten 
vm de meting ran trillingstijdcn zijn gegeven in Tabel 111. 
In eenige gevallen wcrden meerdere nxiriiemiirgen gedaan, 
wnarbij onderlingc verschille,n v:in 10 t.ot 20 trillingen per 
minnut voorkwamen. ne waarde in tle tnhel geeft d:in het 
gemiddrlde. 

De foto’s, welke op de in punt be beschreven niethode ver- 
kregen werden, toonden aan, dat in onstnbiele gevallen de 
hot.k\wplaalsing p van de klap zcer groot was, vergeleken 
bij die van het draagvlak (5 )  en dat deze vcrhouding bij t,oe- 
nemendc stnbiliteit afnam. 

De overige experimentrele resultatcn lererden de in Tahel IV 
sanieiircvatte get,nilenivanrden Y O O ~  de cnMiriiinten. De wijze, 
wnarol, dczc brrekend w~rden ,  is gegeveu in pun t  (.i Alle 
\\-\-narden in rleze tabel zijn gegevrn i n  tcrhnische (K 
eenheden. 

S. Ti; e o  r e  t,i ri c h 1, e r e  k e n (I c r c  s ti 1 t a t  C I I  

Met de in print 3 verkregen formuies eu de in Ta,bellV ge- 
geven getallenwaarden werden eenigc berekeningen uitgevoerd. 

De resnitaten van het vcrkorte stalJiliteitscriterium (7) zijn 
in Tabel TF gegcvcn. De gevallen, mnarin dr beweging zeker 

111, zijn aangegeven met f. de overigo met ’?? 

daar iiet crit,erium geen beslissing geeft over onstabiliteit. 
l n  deze gevalleii inoc’t d i is  het volledige criterium v a n  ROUTM 
toepast morden. De rrsultateri hicrvan zijn ~ o o x  een sni?llieid 
van 27Mjsee gege\.cn in Tabel VI. Hierhij kan nu ook over 
onstabiliteit beslist worden, wclke met - is aangegeven. Hct. 
blijkt, dat indertlaad de door liet criteriuni ran K ~ U T H  HIS 
stabiel hex-ezen gevalien eon grootcr gebicrl omvatten dan 
het door het verkorte criterium gelewrdo. Uit het criterium 
v i ~ n  Roirrrr kan aaugetoond w-orden, dat bi,j vermindering 
\-an snelheid de stabiliteit toeneeint. In  Tabel VI1 is liet 
resultaat voor het model a bij verscliillende sneltieden ge- 
gaven. 

De trillingstijd voor de niodellen a en D werd herekend en 
in Tabel VI11 ais aant,al trillingen per minuut gegeven. Hier- 
voor werd natuiirlijk de trillingstijd van liet oiistabiele (of 
minst stabiele) deel genonien. Voor vergeluking ziin in Tabel IX 
de, evelieens berekende, waarden voor eigeritrillingstiJd va,n 
draagvlak en klap gegeven. 

Overeenkomstig het in punt 3 g  besprokene morden vow 
liet model a eonige berekoningen uitgevoerd voor verschillenden 
stufheidsgraad, dus verschillende waarden van den coefficient cl. 
Poor een invalshoek van 00 en een windsnelheid van 27 Mjscc 
werden de waarden van c, bepaald, voor welke‘de discriminant 
ran ROVTFI nul  iyordt, !ius de overgang van onstnbiliteit in  

http://gege\.cn
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stabiliteit plaats lieeft (zie ook fig. 2). Deze waardeii zgn 
c1 = 0.70 X 1 0 2  en G = 10.67 X 102,  zoodat dus in dit geval 
het onstabiele gcbied zeer groot is. De oorspronkel~jke waarde 
\'an c1 (d. w. z. die van het model) was 4.87 X 10%; z i j  zou 
(Ius oiig. 120 "lo vergroot rnoeteii worden om door verstoving 
van de inklemming stabiliteit te verkr!jgcn. De belangrijkste 
gegevens van de heweging werden berekend voor eenigo 
hijzondere waardeii vaii cl, namelijk voor de drie boveii ge- 
noemde en verder voor de wnarde, waarbii eigentrillingstijd 
 an drasgvlalc en klap geljjk z i j n  ( r ,  = 3.05 X 10%) en de 
wiarde; waarvonr de disrriminant xin I?oi:~ii nrininiuni wordt 
(c, = 5.67 X 10"). lk resultaten zijn in Tnbcl S gcgcven. T'oor 
mover de beweging van het systeeni betrcft, zijn hier \veer de 
w&arden gegeven voor het onst.;rbiele dcel der beweging. In plaats 
w n  hot logarithrnisch decrement is lret inc.i.ement gegevon, 
omdat het hier gaat om een hcwegirrg met tueiiemende am- 
plitude. Voor de bcide uiterste maarden van c, is dit increment 
nul, overcenkomende met den overs.xng vaii onstabiele in 
stabiele beweging. De niaaimuni-m:iarde bereikt. het, ~imineer 
eigentrillinpstud van draagvlak en klap geli,jk zijn, clns in het 
zuivere resouantie-geval. De ininimrim~vv:i,ardr van de dis- 
criminant heoft gcen beteekenis m o r  het incremcnt. De 
trillingstijd van hct systeeni vcrandirt i r e1  orerfenkomstig 
den eigentrillingstijd ~ a i i  het ihwgrlak, is rlnaranii echter in 
't alpemeen niet gelijk (zie nok Tabel VI11 en I S ) ,  zoodnt hrt  
hier nptredcndc rersch!jnsel geon riwmantie genoemd kan 
worden. Immers zou in d i t  lnatste gem1 dc trillingstijd van 
hot systeem gelijk moeteii x i i n ,  hotzij iisn den eigentrillingstijd 
van Iiet dr:ragrlak, betzij a:in dien van de Itlap. 

In de fig. 6 IW 7 is hct begin van een Imekondo beweging 
v m r  de modellen a. en (Z (met de oorsprooltel~ke m a r d e  
v a n  cIj gegeven. DP hcgiiivoorwiiardin zijn in bcide sevallen 
y. = p =Z p = 0, a = 1 md.jscc. De invalslioek is o 0, de 
windsnelheid 2 i  lI/sec. O m  vergelijkhare figurcn te krijgen, 
is in beide gevxllen als schaal voor p van die voor 
ii nangenomen. De wijzn, maarop de lieweging brgint, blijkt 
duidelijk uit de heide flgurcn: tcmvijl de beweging van het 
drmgvlak dadeluk vertrasgd wordt door de elastische en 
ai!rodynamische momeliten, werkt er no,- geen moment op 
de klap en zal dcze zich door haar traagheid verder bewegen, 
totdat haar berveging vertraagd en ten slotte onigekeerd 
wordt door het acrodynamische moment. Het statische moment 
van de niassa van de klup om hau- as is voor het xnodel a 
vie1 grooter dan voor het model d ;  als gevolg hiervan zijn 
ook hsar relatieve hoekversnelling en eerste amplitude veel 
grooter. De verdere trillingsbeweging van het model a heeft 
toenemende amplitude, terwijl die van het model d gedempt is. 
Voor het model a is, waiineer hot draagvlak naar beneden 
beweegt,, de klap oiiihoog en omgekeerd. Dr uitslagen van 
de klap zijn groot, zoodat hun invloed die vim de positief- 
dempende monientcn overtreft en de bowegiiig onstabiel is. 
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Voor liet model d zijn de nitslagen van de klap klein, zoodat 
zg dus weinig invloed op de beweging van het systeem hebben. 
De verhouding pix is zeer grooL voor hot model a, terwijl 
zi j  voor het model d 1 t o t  2 is. 

9. V e r g e l i j k i n g  v a n  d e  e x p e r i m e n t e e l e  e n  t ,heo- 
r P t i s c h b e  r e k e n d e w a a r  d e 11. 

Voor zoover de siabiliteit van kleine trillingen betreft., hestaat 
er volledige overeenstemming tusschen de waarnemingen en 
de theoretisch berekende uitkomsten (Tabel I1 en VI). De in 
punt 3 ontwikkclde theorie geldt, strerig genomen, alleen voor 
kleine trillingen, zoodat de xaargenomen onstahiliteit van 
groote trillingen van het model b buiten baar bereik valt. 
Voor kleine trillingen bleek bg Imekeniug het model b hij 
Iso invalshock dipht bij de stnhiliteitsgrens te liggen, want 
zoowel de positieve m a r d e  van de discriminant van KOUTH 
als hel logarit~limiseh decrement waren beide klein. De onsta- 
biliteit der groote trillingen kan het gevolg zun van afwij- 
kingen van de lineaire hetrekkingen tusschen de windkracht- 
mornenten en de hoeken en boeksnelheden, welke in theorie 
aangenomen werden en slechts voor kleine trillingen golden. 
Zoo kan b.v. bij grootcre klaphoeken een loslaten derstrooming 
en wervelrorniing optreden. 

De berekende snelheidsgrens voorden overgang van onstabiele 
en stabiele beweging (Tabel VII)  komt overeen met die, welke 
hi] de experimenten gevonden werd voor het eindigen van 
een eenmaal hegonnen trilling. Daarentegen begon bij het 
aanzetten van den wind de onstabiele beweging van het model 
( I  bij eenigszins hoogere snelheid (punt 7). 

De herekende trillingstijden vertoonen min of nieer belang- 
rijke afwijkingeii van de experimenteel verkregene (Tabel 111 
en 1'111). Bij de beoordeeling hiervan dient weer in het, oog 
gehouden te 11-ordeii, da t  de eerste berekend zj jn met de 
voor kleine trillingen geldeiide theorie, terwl:l de laatste 
verkregen werden in den stationnairen eindtOeSVdnd met groote 
trillingen. Er best,aat hier dus een soortgeluk verachil als voor 
de stabiliteit van het model b besproken werd. Bovendien 
lian het energieverlieb, dnt het gevolg is van bet op elkaar 
slaan van de wanden van de klapspleet en van het balans. 
vlak op het draagvlak hierbij invloed hebben. 

De opgenomen trillingsfoto's en de stroboscopische waar- 
nemingen gaven een goede qualitatieve overeenstemniing 
met de berekende bewegingen. 

Rekening houdende met het boven besproken verschil 
tusschen groote en kleine trillingen en met het feit, da,t soin- 
niige der \-oar de bcrekeningen gebezigde eoefflcienten door 
tanielijk priiiiitieve proeven verkregen wcrden, kan de over- 
eenstemming tiisschcn theorie en experiment hehoorlijk 
genoemd worden. 
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10. P r a c  t i s c 11 e t o  e p a ss i n g. 
In het bovenstaande werden dleen die trillingen nader 

heschouwd, I\-aarhij het draagvlak torsiestuf is. In het alge- 
meen zal dit voor een vliegtuig niet bet gem1 z\jn. Het 
invoeren van de mogelukheid van torsie peeft het beschouvde 
systeem e m  graad van vrijheid niecr en veroorzaakt daardoor 
noodzakclijk cen coniplicatie van hel ~r;tagstnl:. Daarom werd 
voorloopig allenri het hier beliandelde eenvoudiger geval 
besclioumcl. Het onderzoek hiervan leidde tot de conclusie- : 

lo. verst,ijving van het draagvlnk behoeft niet noodznkehjk 
tot verbotering der atnbiliteit, tc leiden ; 

2 O .  stabiliteit kan verlrregen worden door het zwiiartepunt 
van de klap in haar drnaiiiigsas te brengen. 

Doze conclnsies knnnen, daar dc howeging van het systecm 
met drie vri,jheidsgrwdeu van lietzelfde karakter za,l zijn a1s 
het hier behandelde: voorloopig met, eenig voorbnhoud ook over- 
genomen worden voor het nieer algernecnc geva,l. De tweecic 
conclusie is dan echter niinder absolunt ni t  le drukkrn:  door 
het voldoende ver naar voren verplaatsen van het m-aarte- 
punt van de k1a.p kan de heweging van het syst,eeni stabiel 
gemaakt worden (zie punt 312). 

Op grond van deze overwogingen werd geadviseerd Tool' 
het van Berkel W. B.-vliegtuig het balansvlak zooveel to ver- 
zwaren totdat het zmaartepunt van de ltlap in (of hoven) de 
draaiingsas lag. Het hiertoe benoodigde gewicht hleek gering 
te zijn (6,5 K.G. per Map). Met, eeii op deze wijze verbeterd 
vliegtuig merden door de &Parine proe~en ge~~onien, waarbi,j 
bleek, dat bij geen der uitgevoerdc hewe~ingen onstabiole 
triliingen voorkwainen. 

(Afgeslotcn Augusttis 1025.) 

TBBEL I. 

Verschilleirde rormen ran het model. 
~ ~~~ ~~~ ~ ~ ~. . 

Model. Bnlanslclap. 

geen. 
b. 
c. 1 n T t  liulpgewiclit 1. 
d. 2. 



103 

+ .= stnbiel : - = onstahiel. 

TABEL 111. 

Aautal trillingen per niinuut (experimenteel bepaald). 

I n  het met '? asngegeven gem1 WAS hot iiiodel op liet punt met 
trillen te eindigen. 
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TABEL V. 

Vertrort stablliteitseriterinm. 

! + ., 1 ., 00 

+ + 
+ 100 ., ~ ., 

+ 160 .. , 

~ ~~ , ~ + = st,ntJiel; ? = onhesiist. 

TABEL VI 

Stubiliteitseriteriiim Tun Ruuth voor de verseliillende 
niodellen. Windsuelheid 21 M.,'see. 

-. ~ ~ ~~ ~~ ~ ~~ ~ ~~~ ~ ~~ ~~ ~ 

TABEL VII. 

(itahiliteitseriterinm van Routh Ioor versehillende snelhedeu. 

M o d e l  N. 
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TABEL 1'111. 
Auutal trillingen van het stelfie1 per miuout (berekend). 



FlGUUR 1. 

Coardinaten van het systeem. 

'/ c 

FlGUUR 2. 

lnvloed van den coEfficiSnt c,, 

1 b 

/ 
I 
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FIGUUR 4. 
Profiel van het draagvlakmodel. 

Y 

FIGUUR 5. 
Schema van de methode voor het fotografeeren van triliingen. 
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FIGUUR 6. 

Berekend begin van de beweging in een onstabiel geval (model a, invalshoek 09. 

FIGUUR 7. 
Berekend begin l a n  de beweging in een stabiel geval 

(model d, invalshoek 09. 




