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VOORWOORO). 

Nadat in Deel V der Verslagen en Verhandelingen, ,hetwelk in 1929 werd 
gepubliceerd, de uitkomsten van de onderzoekingen inzake de besturings- 
langsstabiliteit en de statische langsstabiliteit van vliegtuigen werden vastge- 
legd. volgt ,bier als Dee1 IX een verhandeling over de drvarsbesturing, bestu- 
rings- en statische drvarsstabiliteit in hun onderling verband. 

Evenals vroeger (zie de Inleiding van Dee1 VIII-1939) werd ook nu weer 
een aantal rapporten als .,Technische Mededeelingen” onder, helanghebbenden 
in de luchtvaart verspreid: zij zijn genoemd in de hierna volgende lijst (z.o.z.). 

Bij het verschijnen van Deel IX wordt hulde gehracht aan den op 1 Augus- 
tus 1940 om gezondheidsredenen afgetreden Directeur Dr. Ir.  E. B. Wolff, 
die gedurende meer dan 20 jaar leiding aan dit Laboratorium.heeft gegeven. 

Onder dankzegging zij nog vermeld ,dat het Departement van Onderwijs. 
Kunsten en Wetenschappen het publiceeren dezer verhandeling bevorderde 
door een deel van de’drukkosten op zich te nemen. 

Amsterdam. November 1940. 

C. KONING, 
Wetenschappelijk Directeur 
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ERRATA. 

O p  blz. 17, linker kolom, 7’ regel v. 0. staat :  
(2) (3) -(&) (3) > O  

iir r=O iir r=O iir r=O iir z=O (0 
dit moet zijn: 

> O  

Men leze de formule. vermeld in de linker kolom 
van blz. 32, 15’ regel v. b. als volgt : 

iiC” - 

& I s  

In d e  Io’ regel van Tabel 1. blz. 34, staat :  
,.ro roer”: men leze: ,,rolroer”. 
A la page 55. le titre .,Rarport, etc.”. doit &e: 
.,Rapport, etc.”. 
A la mame page, colonne ti droite. 12’(”‘ ligne 
du bas : .,diffetente”, veuillez lire: .,diff*rente”. j 

Het is gebleken, dat Fig. 2 aanleiding kan geven 
tot misverstand. In verband hiermede wordt den 
lezer, verzocht deze figuur door de onderstaande 
te vervangen. Het onderschrift blijft gehandhaafd. 

BESTURINGSSTABIEL BESTURINGSONSTABIEL 
VLIEGTUIG VLIEGTUIG. 

I 





STATISCHE DWARSSTABILITEIT, DWARSBESTURING EN STUURSTANDSLIJNEN 
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DOOR MIDDEL VAN VLIEGPROEVEN 

door 

Prof, dr. it. H. J. V A N  DER MAAS 

met medewerking van 

ir. A. 7. MARX en ir. T. V A N  OOSTEROM. 
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Rapport V. 944 van het Nationaal. Luchtvaartlaboratorium te Amsterdam. 
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Voorwaarden voor dwarsstabiliteit van de stationnaire symmetrische vlucht met beperkte langshelling. 
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DEEL I. 
Dwarsbesturingseigensfhappen, statische dwarsstabiliteit en de 

methoden mor hun beoordeeling. 

1. Inleiding. 

De studie van de vliegeigenschappen van uliep 
tuigen is op zeer verschillende .wijze aangevat. Bij 
het Nationaal Luchtvaartlaboratorium is steeds het 
standpunt ingenomen. dat dit gecompliceerde pro- 
bleem slechts dan met vrucht kan worden bestu- 
deerd, indien het allereerst in zijn deelen wordt ge- 
splitst en aangevangen wordt met de studie van de 
meest eenvoudige hiervan, om daarna met de ver- 
kregen kennis tot het onderzoek der meet ingewik- 
kelde vraagstukken over te gaan. 

Men kan het gebied der vliegeigenschappen on- 
derverdeelen in de stabiliteit en de besturing. Bij de 
besturing kan men b.v. weer onderscheiden: werk- 
zaamheid der roeren (roercoefficienten). stuur- 
krachten, aanvangswendbaarheid, wendbaarheid in 
bo.chten en andere manoeuvres. D e  geschetste ge- 
dragslijn volgende, werd begonnen met de studie 
van het vraagstuk der statische stabilifeit. In 1929 
werden beschouwingen gegeyen over de statische 
langsstabiliteit * )  en meetmethoden hiervoor ont- 
wikkeld; metingen op het gebied der statische 
dwarsstabiliteit vonden sinds 1927 plaats, een on- 
derzoek ervan werd .in 1930 aangevangen. Sinds- 
dien zijn voortdurend de resultaten van dit 
onderzoek aan de practische ervaring getoetst. Een 
en ander kon thans als een afgerond geheel in rap- 
portvorm worden gebracht. 

De algemeene definitie van het begrip .,statische 
dwarsstabiliteit” wordt onder 41 in dit rapport ge- 
geven: de voorwaarden, waaraan een vliegtuig 
moet voldoen. zal het in normale vlucht (station- 
naire symmetrische vlucht met niet te groote langs- 
helling en invalshoek) statisch dwarsstabiel zijn. 
worden in de Appendix ”) van dit rapport behan- 
deld: daarbij wordt uitgegaan van de algemeene 
bewegingsvergelijkingen van het vliegtuig. 

Reeds bij de studie van de statische langsstabili- 
teit *) is de beteekenis van het begrip ,,besfurings- 
stabiliteit” naar voren gebracht. Dit begrip zal on- 
der 431 worden gedefinieerd; hier kan volstaan 
worden met de vermelding. dat het $trekking 
heeft op de s tuur (  roer-)standen en stuurbewegin- 
gen bij den overgang van een stationnairen vlieg- 
toestand naar een naburigen door verstelling van 
gin stuur. waarbij dus de andere sturen in een vas- 
ten stand worden gehouden. De besturingsstabili- 
teit wordt dezerzijds’als een noodrakelqke bestu- 
ringkeigenschap beschouwd. 

Ook bij de dwarsbesturing is dit begrip van. toe- 
passing, men spreekt dan van besturingsdwars- 
stabiliteit. 

Een andere eigenschap. die voor een p e d e  

* )  Zie Lit. No. 4. 
”) De Appendix volgt na Dee1 11 van dit rapport. 

dwarsbesturing noodzakelijk wordt geacht, is de 
slipstabiliteit; deze heeft in het bijzonder betrekking 
op de stuurstanden bij overgang van een station- 
naire vlucht, waarbij het vliegtuig rechtlijnig slipt, 
naar een naburigen stationnairen rechtlijnigen slip. 
Zoowel de besturingsdwarsstabiliteit als de slip- 
stabiliteit zullen onder 431 uitvoeriger worden 
hesproken. 

Bij het vliegen werd opgemerkt, dat de beide 
laatstgenoemde eigenschappen in nauw verband 
moesten staan met de statische dwarsstabiliteits- 
eigenschappen. Dit bleek bij een nader onderzoek. 
hetwelk in dit raomrt  is behandeld. inderdaad het 

. I  

geval te zijn. 
Het zal blijken, dat bij een vliegtuig, dat in een 

stationnaire symmetrische vlucht besturingsdwars- 
stabiel en slipstabiel is, steeds wordt voldaan aan 
de algemeene statische stabiliteitsvoorwaarden voor 
dien vliegtoestand. welke in de Appendix zijn af- 
geleid. Wanneer echter aan deze algemeene voor- 
waarden is voldaan. houdt dit niet in dat het vlieg- 
tuig in den beschouwden vliegtoestand ook bestu- 
ringsdwarsstabiel en slipstabiel zal zijn. W a a r  - 
zooals reeds gezegd is - deze beide laatste eigen- 
schappen voor het verkrijgen van goedebesturings- 
eigenschappen noodzakelijk worden geacht, vormt 
het onderzoek hiernaar het aangewezen middel om 
na te gaan of die statische dwarsstabiliteitseigen- 
schappen aanwezig zijn, die een goed vliegtuig be- 
hoort te bezitten. 

Deze stabiliteitseigenschappen kunnen worden 
onderverdeeld in richtings-. rol- en bocktstabiliteit. 
Ofschoon de beteekenis dezer begrippen nog een 
nadere toelichting vereischt, die in dit rapport zal 
worden gegeven, kan hier reeds worden opge- 
merkt, dat richtings- en rokfabiliteit voor de veilig- 
heid noodzakelijke eigenschappen zijn, welke ook 
b.v. het vliegen in onrustige lucht aanzienlijk ver- 
gemakkelijken. Hiernaast is de bochfstabilifeit een 
eigenschap, waarvan het belang vooral bij het 
blindvliegen tot uiting komt. Voor het vliegen met 
zicht is een gerinqe mate van bochtonstabiliteit in 
het algemeen minder hinderlijk. 

Naar gebleken is kan de besturing van een vlieg- 
tuig onprettig worden bij een te groote mate van 
statische dwarsstayliteit. Dit punt zal nog nader 
moeten worden bestudeerd. 

In verband met het voorgaande zal het duidelijk 
zijn, dat het voor de beoordeeling van de eigen- 
schappen van een vliegtuig noodig is objectief te 
kunnen vaststellen of het besturinqsdwarsstabiel 
en (of) slipstabiel is, dus tevens de gewenschte 
statische dwarsstabiliteitseigenschappen bezit. 

In  Dee1 I van ‘dit rapport zullen de methoden 
worden aangegeven, die ons hiertoe met de be- 
schikbare meetapparatuur door middel van vlieg- 
proeven in staat stellen. Het zal blijken, dat een 
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I 
Positieve richtingen 

Zeer kleine verande- 
rins der snelheden 

~ Snelheden langs de as 

objectieve kwalitatieve beoordeeling in het alge- 
meen kan worden verkregen uit de resultaten van 
eenvoudige vliegpIoeven. waarbij de richting. 
waarin het richtingsroer of de rolroeren bij een be- 
paalde stationnaire asymmetrische beweging van 
het vliegtuig uitgeslagen zijn, wordt beschouwd, of 
waarbij meer algemeen stuurstandslijnen voor de 
dwarsbesturing worden bepaald. Met ,.stuurstands- 
lijn" wordt aangeduid zoowel het verband tusschen 
de richtings- of rolroeruitslag en een der groot- 
heden, die de stationnaire asymmetrische beweging 
kenmerken als het verband tusschen de richtings- 
en rolioeruitslagen onderling bij een bepaald type 
van dezen vliegtoestand. 

Bij de bovengenoemd'e proeven kan, behoudens 
een of meerdere stuurstandsaanwijzers (die ge- 
makkelijk in elk vliegtuig kunnen worden aange- 
bracht) vrijwel steeds worden volstaan met dereeds 
in het vliegtuig aanwezige instrumenten. 

Ter verkrijging van kwantifatieve gegevens over 
de statiscbe dwarsstabiliteit, welke van belang zijn 
voor het ontwerpen en het vergelijken van de 
eigenschappen van, vliegtuigen. moet tevens een 
speciaal instrument, de 2.8. sliphoekmeter, worden 
gebruikt: voorts moeten ter bepaling van deze ge- 
gevens metingen betreffende de roerwerking WOT- 

den verricht. 
De basis der hieitoe te volgen meetmethoden 

wordt, eveneens i n  Dee1 I van het rapport bespro- 
ken: d e .  methoden voor de berekening uit de 
metingsresultaten van de stabiliteitsgrootheden en 
van de grootheden die een maatstaf zijn v w r  de 
werkzaamheid der roeren (roercoefficienten) wor- 
den in Dee1 I1 gegeven. 

Opgemerkt.zij, dat in dit rapport de verandering 
die de motorwerking ondergaat bij een afwijking 
van de stationnaire symmetrische vlucht, niet in de 
beschouwingen wordt betrokken. De asymmetri- 
sche krachten en momenten, die daarbij door 
den motor (gyroscopisch moment) of de schroef 
(scheeve aanblazing) worden uitgeoefend, worden 
verwaarloosd. Gemeend wordt. dat bij een @n- 
motorig vliegtuig de practische beoordeeling van 
de statische dwarsstabiliteit hierdoor niet merkbaar 
wordt gestoord. Het.is echter niet uitgesloten, dat 
bij. een meermotorig vliegtuig, waarbij de motoren 
buiten het symmetrievlak zijn geplaatst, de veran- 
dering in motorwerking in dit opzicht we1 van be- 
lang zal zijn. Het.ligt in ,het voornemen dit punt 
t.2.t. nader te bestudeeren. . . .  

2. Definities en notaties. 

In dit rapport wordt om de verschillende groot- 
heden vast' te leggen gebruik gemaakt -van een 
rechtsdraaiend assenkruis. dat vast aan het vlieg- 
tuig verbonden is gedacht en waarvan de oorsprong 
in het zwaartepunt is gelegen. 

Rickting der assen. 
X;as:- in het symmetrievlak evenwijdig aan de 

Z-as: in het symmetrievlak loodrecht op de X-as. 
Y-as: .~ loodrecht op X-as en 2-as. 

. .  . .  

' ' grootste vleugelkoocde. 

voorult stuurboord n. beneden 
U V w 

Notaties en positieve richfingen van assen, krach- 
ten, momenten, snelheden en hoeksnelkeden. (zie 
ook fig. 1) 

Hoeksnelheden om de 
as P 

Zeer kleine verande- 
ring der hoeksnel- 
heden om de as P 

Q .  R 

q , .  r * )  

Ian& de as j v  
Krachten lanos de a d  k.  1 Y ! ? 

Positieve draairich. 
ting 

gezien vanuit den w r -  
sprong in de positieve 
richting van de betreffen- 
de as rechtsom. I 

w hoeksnelheid om een verticale as * )  (positief. 
' wanneer het vliegtuig een rechterbocht be- 

schrijft). 

Eenheidskraikten en -momenfen. . 
Yvs YDs Yr krachten in tengevolge van de een- 

de rich% van de heid van snelheid ( v )  
Y-as ") 

de X-as 

om de 2-as  de 2-as. 

van rolroeruitslag. 

langs de Y-as, resp. van 
de eenheid van boek- 
snelheid ( p )  om de X- 
as en van de eenheid 

L,. L,, L, momentenom 

N,, N,, N, momenten van hoeksnelheid (1) om 

LE moment om de X-as tengevolge van de eenheid 

* )  De hoeksnelheid I om de tofas kan met gyroscopische 
instrumenten 'worden gemeten (bochtaanwijrer. kaerstol teza- 
men met meting van den tijd. noodig vmreen bepaaldekoers- 
verandering) . 

De hoeksnelheid u) om de verticaal kan in het vliegtuig 
worden bepaald. wanneer w tevens d e  resulteweode hoek- 
snelheid is en dus geen draaiingen om horizontale assen ap- 
treden. Dit geschiedt dan door meting van den. tijd. noodig 
voor het doorloopen van een door liinen op de aarde (wegen, 
slootei e.d.) bipaalden hoek. Ook kan m wbrden bepaald uit 
waarnemingen van den grond af (b.v. door registratie met 
een tijd-beeld-filmcamera). 

Wanneer. de hoeksnelheidsvvector vertical is, geldt in het 

(Voor de notaties 0 en y z i e  onder:.,Hwken.) 
Voor kleine waarden van. 0 zal. als y, klein is. cos 0 

COS y = 1 gcsteld mogen worden, zoodat dan co. e I is. 
") Y,. Y ,  en Y,. hebben niet de dimensie van ee? kracht. 

Zij geven de  eenhcidskrachten feitelijk na vermenigvllldiging 
met de (niet dimensielooze) eenheid van snelheid resp. hoek- 
snelheid. 

algemeen r = UJ cos 0 cos "f. 

Een analoge opmerking geldt voor L,. II. 
Desgewenscht kunneti de eenheidskrachten en momenten 

ook door dimensielooze symbolen worden vastgelegd, die dan 
door yy,  y,. yr, 1,. I,. 1,. I,, n,, no, nr ,  rl, worden aangeduld. 
De wijze. waarop dit geschiedt, wordt indeel II van dit rap- 
port onder 79 toegclicht. 

en N,, ~, I. 
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N,. moment om de Z-as tengevolge van de eenheid koorde en vleugelkoorde (positief bij roeruitslag 

Door Y,v wordt dus de kracht langs d,e Y-as y richtingsroerhoek=hoekverdraaii'ng vanuit den 
aangeduid bij een snelheid v. gericht volgens deze stand voor stationnaire symmetrische vlucht 
as; Lra stelt het moment om de langsas bij een rol- (positief bij roeruitslag naar bakboord). 
roeruitslag F voor: enz. . E rolroerhoek=hoekverdraaii'ng vanuit den stand 

van richtingsroeruitslag. naar beneden). 

L 
Fig. 1. Pasitieve richtingen van assen. krachten, mamenten. hoeksnelhedm, hoeken en roerhoeken. 

Hoeken. 
(1 invalshoek = hoek tusschen vleugelkoorde en 

projectie van de resulteerende snelheid op het 
symmetrievlak van het vliegtuig (positief, wan- 
neer het voorste punt van de  vleugelkoorde ligt 
boven het vlak loodrecht op het vliegtuigsym- 
metrievlak. evenwijdig aan de relatieve onge- 
stoorde stroomingsrichting en gaande door het 
achterste punt van de vleugelkoorde). 
sliphoek = hoek tusschen de resulteerendesnel- 
heid en het symmetrievlak van het vliegtuig. 
(positief, wanneer de snelheid een positieve 
component langs de Y-as heeft). 

0 langshelling of standhoek van het vliegtuig = 
hoek tusschen de X-as en her horizontale vlak 
(positief, wanneer de positieve X-as omhooq 

T 

gericht is). 
ip rolhoek of aanwjjzing dwarshellingsmeter * )  in 

rechtlijnige vlucht of aanwijzing kunstmatige 
horizon ') = hoek welke de Y-as doorloopt bij 
rollen om de X-as (oositief. wanneer de rech- 

" 

I, 
tervleugel omlaag gericht is). . 
D e  dwarshelling. d.i. de hoek tusschen de Y-as 
en het horizontale vlak = T ~ J  cos 0. 

Roeruitslagen 

fi hoogteroerhoek = hoek tusschen hoogteroer- 

') Het vlak van den dwarshellingsmeter rcsp. het vlik 
van de schaal van den kunrtmatigen horizon moet samenval- 
len met of evenwijdig zijn a m  het Y-2-vlak. 

voor stationnaire symmetrische vlucht (positief 
bij rechter rolroeruitslag naar beneden). De 
rechter rolroeruitslag wordt als maatgevend be- 
schouwd, d.w.2. een positieve rolroeruitslag bc- 
teekent een uitslag naar beneden van het rech- 
ter-(stuurboord ) rolroer. 

V,snelheid van het zwaartepunt van het vliegtuig 
t.0.v. de ongestoorde lucht. 

J aanduiding voor - (n = toerental en D = 
diameter van de schroef ) .  

m massa van het vliegtuig. 
g versnelling van de zwaartekracht. 
G gewicht van het vliegtuig ( =  m g ) .  

3. Grootheden, die de asymmetrische vlucht be- 
palen. 

31. Algemeen. 
Naast de reeds in de inleiding genoemde aan- 

namen zal bij de hierna volgende beschouwingen 
van onderstaande vereenvoudigende veronder- 
stellingen worden uitgegaan. 
le. In de stationnaire symmetrische vlucht is de 

stroomingstoestand symmetrisch, de constructie 
van het vliegtuig en de beladingstoestand zijn 
eveneens symmetrisch. In werkelijkheid zal 
hieraan niet steeds geheel zijn voldaan: men 
denke b.v. aan de ,draairichting van de schroef 
(schroeven), de rotatie van den slipstroom, 
enz. 

V, 
nD 



2e; :Krachten in .bet symmetrievlak en momenten 
om d e  dwarsas (symmetrische krachten en 

. . .  momenten) worden niet door kleine zuiver 
asymmetrische bewegingen beinvloed en om- 
gekeerd: krachten in de richting van de dwars- 
as en momenten om top- of langsas (asymme- 
trische krachten .en momenten) worden niet 
door kleine symmetrische bewegingen bein- 
vloed. Voor zeer kleine afwijkingen van de 
stationnaire symmetrische vlucht is dit op 
grond van symmetrie-overwegingen in te zien: 
in de Appendix wordt hierop nader terug- 
gekomen. In de vliegpractijk, waarbij de af- 
wijkingen van de symmetrische vlucht door 
verstoringen uiteraard niet altijd ,,zeer klein" 
zijn, blijkt deze aanname meestal in voldoende 
benadering geldig te blijven. De mogelijkheid 
van merkbare koppelingen tusschen symmetri- 
sche en asymmetrische bewegingen is dan 
echter niet geheel uitgesloten. zoo wordt b.v. 
dikwijls bij een slippende beweging de wer- 
king van d,e horizontale staartvlakken beh-  
vloed, hetgeen zich uit in een beweging om de 
dwarsas. Treedt dit bij dwarsstabiliteitsproe- 
ven op, dan zal de vlieger er voor moeten zor- 
gen door verstelling van het hoogteroer den 
oorspronkelijken invalshoek (snelheid) te be- 
houden. 

Bij de wiskundige behandeling van de stabi- 
liteit der stationnaire symmetrische vlucht. 
welke in ,de Appendix is gegeven, blijkt nu, 
dat bij kleine verstoringen van de stationnaire 
symmetrische vlucht, de 6 bewegingsvergelij- 
kingen uiteen vallen in twee groepen van 3. 
In de eerste groep vergelijkingen komen alleen 
die grootheden voor, die betrekking hebben op 
.de bewegingen en krachten langs de langs- en 
topas en op 'de bewegingen en momenten om 
de dwarsas, terwijl in de tweede groep alleen 
die grootheden optreden die betrekking heb- 
ben op de bewegingen en krachten langs de 
dwarsas en op de bewegingen en momenten 
om de langs- en' de topas. De symmetrische en 
asymmetrische bewegingen n a  een kleine ver- 
storing van de stationnaire symmetrische 
vlucht. beinvloeden elkaar dus niet. O m  deze 
reden mag men de langs- en dwarsstabiliteit 
van de stationnaire symmetrische vlucht dus 
afzonderlijk beschouwen. 

De snelheden en hoeksnelheden, die men voor 
de studie van de statische dwarsstabiliteit bij 
een kleine afwijking van de stationnaire sym- 
metrische vlucht moet beschouwen, zijn dus 
volgens het bovenstaande slechts de snelheid 
langs de dwarsas V en de hoeksnelbeden P 
en R resp. om de langs- en de topas. Indien 
deze grootheden voor de stationnaire vlucht 
aangeduid worden door Vu, Po en R,, kunnen 
zij.na een kleine afwijking van dezen toestand 
aangegeven worden door V, + v,  P, + p. 
Ro + r. Daar in het navolgende de statische 
dwarsstabiliteit van de stationnaire symmetri- 
sche vlucht wordt beschouwd. zijn V,. Po en 
R, alle = 0, zoodat bij een kleine afwijking 
van de stationnaire symmetrische vlucht de 
snelheid langs de dwarsas door v.' de hoek- 

! 
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snelheden o m ~ d e  langs- en de topas door p 
resp. r worden aangeduid. 

3e. Bij een stationnairen asymmetrischen vliegtoe- 
stand, die weinig afwijkt van de stationnaire 
symmetrische vlucht, kan de hoeksnelheid p 
o m  de langsas worden verwaarloosd. 
Uiteraard zal deze vereenvoudiging slechts 
gelden bij niet te groote langshellingen; hier- 
aan is in de normale vlucht steeds voldaan. 

Opmerking. 
In het voorgaande zijn de woorden ,,verstoring" 

en ,,afwijking" gebruikt. Aan deze begrippen ral in 
dit rapport verschillende beteekenis worden toege- 
kend. 'Ter toelichting hiervan moge het volgende 
dienen. 

Wanneer een vliegtuig zich in stationnaire vlucht 
bevindt en het passeert een klein gebied onrustige 
lucht, dan zal het daardoor gedurend'e korten tijd 
een luchtstoot ondervinden, waardoor het b.v. een 
kleine rolsnelheid om de langsas zal verkrijgen. 
Een dergelijke gebeurtenis wordt met den naam 
,.verstoring" aangeduid. Onmi,ddellijk daarna be- 
vindt het vliegtuig zich weer in rustige lucht. 
T.g.v. het dempende moment om de langsas (zie 
ook onder 3e.),'zal in het algemeen de rolbewe- 
ging spoedig ophouden, doch het vliegtuig zal zich 
dan b.v. met een bepaalde kleine dwarshelling 
voortbewegen en daarbij mogelijk slippen en 
draaien. Een dergelijke toestand wordt met den 
naam ,,afwijking" aangeduid. 

32. 

321. Algemeen. 
Blijkens het voorgaande behoeven in een be- 

schouwing over de asymmetrische vlucht, welke 
ontstaan is na een kleine afwijking van de station- 
naire symmetrische, slechts de aerodynamische 
krachten langs de dwarsas en de aerodynamische 
momenten om de langs- en topas te worden betrok- 
ken. In het navolgende worden deze krachten en 
momenten nader. beschouwd. Daarbij, is aangeno- 
men. dat de aerodynamische krachten en momen- 
ten recht evenredi.g zijn met de oorzaak waardoor 
zij ontstaan, dus krachten en momenten die ont- 
staan t.g.v. den slip worden evenredig aan v, 
krachten en momenten t.g.v. de draaii'ng om de 
langsas worden evenredig aan p en krachten en 
momenten t.g.v. de draaying om de topas evenredig 
aan r gesteld. Dit is, gezien het feit, dat slechts de 
symmetrische vlucht en kleine afwijkingen daarvan 
worden beschouwd. in het algemeen toelaatbaar. 

De invloed van versnellingen langs de dwarsas 
en om de top- en langsas op de aerodynamische 
krachten wordt in eerste ben'adering verwaarloosd. 
Voor verdere hierbij toegepaste vereenvoudigingen 
zij verwezen naar 1. Inleiding. 

Men kan de  aerodynamische krachten en mo- 
menten als volgt uitdrukken: 
Y,v de kracht langs de dwarsas (Y-as) tengevolge 

van zijdelingschen slip (in het vervolg ,,zuive- 
ren slip" of kortweg ,,slip" te noemen): Y, is 
dus de kracht langs de dwarsas tengevolge 

Aerodynamische krachten en momenten, die 
de asymmetrische vlucht beheersehen. 



van een snelheid langs de dwarsas gelijk aan 
de eenheid. 

O p  overeenkomstige manier duidt men aan 
door: 

Y ,  de kracht langs de dwarsas t.g.v. de eenheid 
van hoeksnelheid om de langsas. (X-as), 

Y, de kracht langs de dwarsas t.8.v. de eenheid 
van hoeksnelheid om de topas (2 -a s ) ,  

L, het moment om de langsas t.g.v. de eenheid 
van snelheid langs de dwarsas, 

L, het moment om de langsas t.g.v. de eenheid 
van hoeksnelheid om de langsas, 

L, het moment om de langsas t.g.v. de eenheid 
van hoeksnelheid om de topas, 

N, het moment om de topas t.g.v. de eenheid van 
snelheid langs de dwarsas, ' 

N, het moment om de topas t.g.v. de eenheid van 
hoeksnelheid om de langsas. 

N, het moment om de topas t.g.v. de eenheid van 
hoeksnelheid om d e  topas. 

_ .  

Men krijgt dan het onderstaand systeem van een- 
heidskrachten en momenten dat noq nader zal 
warden bezien. 

Y, Y, Y, 
L, L, L, 
N, N, N, 

De genoemde grootheden hebben betrekking op 
het geheele vliegtuig met staartvlakken. waarbij 
echter de roeren in den stand behoorende hij de 
stationnaire symmetrische vlucht zijn gesteld. 

Verder zullen nag de momenten warden inge- 
voerd. die in een asymmetrischen vliegtoestand 
warden opgewekt door een kleine verandering van 
den stand der roeren t.0.v. den stand in de station- 
naire symmetrische vlucht. Deze laatste stand zal 
in het vervolg dikwijls warden aangeduid met  
..middenstand". 

Na een kleine verandering van den stand der 
rolroeren ( E )  in een bepaalden asymmetrischen 
vliegtoestand zal het moment om de langsas wor- 
den voorgesteld door Lse, terwijl na een kleine 
verandering van den stand van het richtings- 
roer ( y )  in een bepaalden asymmetrischen vlieg- 
toestand het moment om de topas door N,,y wordt 
voorgesteld. 

322. Krachten langs de dwarsas. 
Deze worden blijkens het voorgaande voorge- 

steld door Y,v. Y,p en Y,r. Uit tunnelmetin- 
gen blijkt, dat voor kleine waarden van den slip- 
hoek z de kracht in dwarsrichting bij benadering 
lineair met 7 verandert en overigens evenredig 
met het quadraat der werkelijke snelheid V, is. 
Nu is v = V, sin I V,r. d.w.z. voor kleine 
waarden van T kan, bij dezelfde waarde van V,v, 
7 evenredig aan v warden gesteld. Uit het voor- 
gaande volgt dat de dwarskracht Y,v voor kleine 
afwijkingen van den stationnairen symmetrischen 
vliegtoestand. waarhij de werkelijke vliegsnelheid 
constant blijft, in eerste benadering evenredig aan 
v is, zoodat Y, dan als constant kan warden be- 
schouwd. 

Vanzelfsprekend is Y ,  negatief. De belangrijk- 
ste bijdragen voor Y, worden geleverd door den 
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romp, de verticale staartvlakken en eventueel het 
onderstel. 

Y, en Y, zijn klein en worden in eerste benade- 
ring verwaarloosd. evenals krachten langs de 
dwarsas t.g.v. een roeruitslag. 

323. Momenten om de lanysas. 
Deze momenten worden aangeduid door LVv. 

L,p, L,r en Lee. 
Het moment L,v is voor een belannriik deel af- 

komstig van den. vleugel. Door den ;lip ontstaat 
n.1. bij V-vorm der vleugels 0.a. verschil .in invals- 
hoek en daarmee verschil in draagkracht van beide 
vleugelhelften. Blijkens de ervaring ontstaat ook 
door pijlvorm van den vleugel bij het slippen een 
in den zelfden zin werkend rolmoment. * )  

Het moment L,p wordt ook in hoofdzaak door 
den vleugel geleverd en kan warden beschouwd 
als een dempend moment om de langsas, L, is dus 
i.h.a. negatief. Bij groote invalshoeken kan het 
teeken van L, wisselen en autorotatie om de 
langsas optreden: dit verschijnsel valt echter bui- 
ten het bestek van dit rapport. 

Het moment L,r ontstaat doordat bij draaiing 
om de topas de snelheid t.0.v. de lucht voor beide 
vleugelhelften verschilt, waardoor ook verschil in 
draagkracht aan de beide vleugelhelften ontstaat. 
L, is in normale gevallen positief. 

Het moment Le& t.g.v. een kleinen rolroeruitslag 
E, zal volgens de aangenomen positieve richtingen 
bij normale rolroerwerking negatief zijn als E 
positief is. Het geval kan zich echter voordoen 
dat Lre bij overschrijding van een bepaalde grens- 
snelheid positief wordt, wanneer E positief is (b.v. 
bij onvoldoende torsiestijve vleugel wanneer t.g.v. 
een rolroeruitslag verwringing van den vleugel 
optreedt). Dergelijke gevallen. die uiteraard on- 
toelaatbaar zijn, zullen hier buiten beschouwing 
blijven. In normale gevallen zal dus L, negatief 
zijn. Uit modelmetingen is gebleken. dat LE, wan- 
neer - zooals in dit rapport - slechts kleine rol- 
roeruitslagen vanuit den middenstand worden be- 
schouwd, alseen constante kan warden opgevat.") 

Oak t.g.v. een richtingsroeruitslag kan een mo- 
ment om de langsas ontstaan. b.v. wanneer het 
verticale staartvlak voornamelijk boven de langs- 
as is gelegen. In her algemeen zal dit moment kun- 
nen warden verwaarloosd. Bijzondere gevallen, 
waarbij zeer hoog gelegen verticale staartvlakken 
aanwezig zijn. zullen hier buiten beschouwing 
blijven. 

324. Momenten om de topas. 
Deze momenten warden voorgesteld door N,v. 

N,p, N,r en N,y. 
Het moment Nvv wordt duideliik aekarakteri- , "  

secrd door den naam ..windvaan"-moment. De 
romp en de verticale staartvlakken leveren er de 
belangrijkste bijdragen voor. 

Het moment N,,p is gering en in normale vlucht 
niet belangrijk. 

Het moment N,r is als een dempend moment 

') Zie oak Lit. No. 2, blz. 97 e.". en Lif.  No. 9. 
") Zie o.a. Lit. No. 13 en No. 14. 
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op te vatten; N,. zal dus negatief zijn. De voor- 
naamste bijdrage voor N, wordt door de verticale 
staartvlakken en in mindere mate door den romp 
en den vleugel geleverd. 

Het moment N,y wordt opgewekt door het 
richtingsroer. In verband met de aangenomen 
positieve richtingen is bij normale richtingsroer- 
werking dit moment . negatief bij een positieve 
waarde van y ;  N, is dus in normale gevallen 
negatief. De waarde van N, zal in het algemeen 
afhankelijk zijn van den invalshoek van de stroo- 
ming aan het staartvlak, welke op haar beurt af- 
hankelijk is van v en r. Modelmetingen geven aan. 
dat, voor het normale gebied van roeruitslagen 
om den middenstand en voor niet te groote in- 
valshoeken van .de staartvlakken. de verandering 
van het moment der staartvlakken t.g.v. een 
kleine verandering van den roeruitslag als onaf- 
hankelijk van die invalshoeken en recht even- 
redig met y mag worden beschouwd. In verband 
hiermede zal worden aangenomen, dat N, onaf- 
hankelijk is van v, r en y. 

Ook t.g.v. een rolroeruitslag kan een moment om 
de topas ontstaan b.v. bij 2.9.. hakende werking der 
rolroeren. Dit moment zal echter worden verwaar- 
loosd. 

33. Som der krachten langs de dwarsas en der 
momenten om de langs- en topas. 

Op grond van het voorgaande kan de som der 
krachten langs de dwarsas en die der momenten 
om de langs- en de topas in een vliegtoestand, die 
weinig afwijkt van de stationnaire symmetrische 
vlucht en waarbij de roeren voor dezen laatsten 
vliegtoestand ingesteld zijn, worden aangegeven. 

'Bij de krachten langs de dwarsas speelt in de 
eersteplaats de onder 322 genoemde kracht Y,v een 
rol. Daarnaast treedt bij een kleine dwarshelling *,J 

een component van de zwaartekracht op, welke, 
bij niet te groote langshelling kan worden voorge- 
steld door fmgy,. Bovendien treedt t.g.v. de kleine 
draaisnelheid r, een schijnkracht langs de dwars- 
as op. welke kan worden voorgesteld door 
-m V,r. " )  

De som der krachten Y langs de dwarsas, na een 
kleine afwijking van de stationnaire symmetrische 
vlucht is dus 

Y = Y,v + mg ip - in V,r. ( 1 )  
De som der momenten om de langsas bestaat 

alleen uit de aerodynamische momenten, welke on- 
der 323 werden behandeld. Hierbij wordt evenwel 
aangenomen. dat na de kleine afwijking van de 
stationnaire symmetrische vlucht, de draaisnelheid 
om de langsas p zeer klein is en mag worden ver- 
waarloosd. (zie 31, 3e).  

De som der momenten om de langsas kan dits 
worden voorgesteld door 

L = L,v + L,r. ( 2 )  
De som der momenten om de topas bestaat al- 

leen uit de onder 324 behandelde aerodynamische 

*) Een analoge kracht \,an de grootte + m W p  wordt 
verwaarloasd. daar de verstoring van P, zooals reeds ver- 
meld werd (zie 31, 3e) snel uitdcmpt en daarom reeds direct 
nul wordt gesteld. Bovendien is W steeds vue1 kleiner dan 
V, (Zie'aok Appendix). 

momenten en kan derhalve voorgesteld worden 
door 

N = N,v + N,r. (3 )  

4. Voonvaarden voor de dwarsstabiliteit. 
41. Algemeen. 

Alvorens de voorwaarden voor de dwarsstabili- 
teit nader te bezien, zullen eerst de begrippen 
dynamische en statische stabiliteit worden gedefi- 
nieerd. Vooropgesteld wordt, dat alleen de stabili- 
teit van een stationnaire beweging wordt be- 
schouwd; het verloop van de beweging na een ver- 
storing is dan onafhankelijk van het tijdstip waar- 
op de verstoring plaats vindt. 

De stationnaire beweging van een lichaam is 
d y n a m is c h s t a b i e 1, cvanneer zij zich, na 
een willekeurige kleine verstoring, zonder dat inge- 
grepen. wordt. na verloop van tijd herstelt. 

In hef bijzonder noemt men een stationnaire 
symmetrische vlucht d y n a in i s c h d w a r s- 
s t a b i e I ,  wanneer de voornoemde eigenschap 
geldt bij kleine versforingen van de stationnaire 
symmetrische vlucht, die de  grootheden, welke de  
s y m m e t r i s c h e vlucht beschrijven. niet be- 
invloeden. * )  

In het algemeen kan de beweging na een kleine 
verstoring worden opgevat als een superpositie van 
een enkelvoudige of een ui t  meerdere enkelvoudige 
slingeringen samengestelde slingering (kortweg 
samengestelde slingering) om den evenwichtstoe- 
stand ") en/of van een aantal aperiodische bewe- 
gingen. 

Bij een dynamisch stabiele beweging nu zal de 
terugkeer naar den evenwichtstoestand na een ver- 
storing aperiodisch a1 of niet tezamen met een ge- 
dempte slingering. of all@n na het uitvoeren van 
een gedempte enkelvoudige of samengestelde slin- 
gering om den evenwichtstoestand geschieden. . 

Het begrip ..sfatische sfabiliteit", zooals dit in de 
vliegtechniek in gebruik is geraakt, laat de slinge- 
ring(en) buiten beschouwing en bevat eeninwezen 
negatieve uitspraak betreffende den aard der ape- 
riodische componenten van de beweging na een 
verstoring. 

De definitie kan in algemeenen vorm het best als 
volgt worden gesteld: 

De stationmire beweging van een lichaam is 
s t a t  is c h s t a b  i.e I ,  wanneer de beweging, 
die door een willekeurige kleine verstoring wordf 
veroorzaakt, nooif 6 t h  of meer aperiodische dee- 
len bevat, die-zonder dat ingegrepen wordt- 
of de afwijking van de oorspronkelijke station- 
naire beweging. welke na de verstoring is ont- 
staan. vergrooten. of een consfante afwijking van 
de oorspronkelijke stationnaire beweging vor- 
men. 

') In wezen (rie ook Lif.' No. 3) heeft het begrip stabili- 
teit dua betrekking op een bewegingstaestand. Daar het thans 
algemeen gebruikelijk is dit begrip op het vliegtuig over te 
dragen, zal in dit rapport vaak eveneens van een .,stabiel 
vliegtuig" worden gesproken. Hierbij zij apgemerkt, dat een- 
relfde vliegtuig in den eenen vliegtoestand stabiel en in een 
anderen vliegtoestand onstabiel kan rijn. 

") Onder .,evenwichtstaestand" wordt hier steeds vel- 
staan de oorsprankclijke stationmire bewegingstaestand. 

- 
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Opgemerkt wordt  dat.'wanneec na eenwillekeu- 
rige verstoring~aperiodische bewegingen ontbreken. 
dus alle6n slingeringen aanwezig zijn. de oorspron- 
kelijke stationnaire beweging op grond van de ge- 
geven definitie steeds statisch stabiel te noemen is. 

Men noenit nu een stationnaire symmetrische 
vluchf s t a t  i s  c h d w a r s s t a b i e 1, wan- 
neer de voornoemde eigenschap geldt bij kleine 
uersforingen van de sfationnaire ' symmetrische 
vluchf, die de grootheden, welke de symmetrische 

Indien he! aperiodische deel van de beweging 
tot een afwijking van den evenwichtstoestandleidf. 
welke gelijk hlijft. noemt men de stationnaire be- 
weging sfatisch indifferent. 

In dit rapport ral slechts ' d e  sfatische dwars- 
sfabiliteif van .de sfationnaire symmefrische vlucht 
worden beschouwd. 

De algemeene voorwaarden voor dynamische 
dwarsstabiliteit kunnen worden afgeleid uit de be- 
wegingsvergelijkingen, van het vliegtuig na een 
kleine. verstoring van dezen bewegingstoestand. 
Ook de statische dwarsstabiliteit kan aan de hand 
van deze vergelijkinqen worden onderzocht.. Voor 
nadere bijzonderheden wordt verwezen . m a r  .de 
Appendix van dit rapport. 

In het navolgende zullen eenige eigenschappen 
worden hehandeld. die voor een goede besturing 
van het vliegtuig noodzakelijk worden geacht, en 
die hetrekking hebben op de stuurbewegingen. 
noodig voor den overgang van den eenen station- 
nairen vliegtoestand in den anderen en op destuur- 
standen hij het onderhouden van den nieuwen 
vliegtoestand. - 

Tevens zullen de voorwaarden, die door deze 
eigenschappen worden opgelegd. worden afgeleid. 
Alvorens hiertoe over' te gaan, zal een overzicht 
worden gegeven van de verschillende vormen van 
stationnaire vliegtoestanden. 

42. Classificatie . _  van stationnaire vliegtoegtanden. 
In een stationnairen vliegtoestand moeten alle 

variabelen, dus U, V, W, P, Q, en R, constante 
waarden hebben. hetgeen het gevalis, wanneerook 
alle krachten en momenten constant zijn. Deze 
moeten ' 'dan aan zes .evenwichtsvergelijkingen 
( n I . X = O , Y . = O , Z = O , L = . O ,  M = O e n  
N = 0)  voldoen. Daar onder de krachten ook het 
gewicht van het. vliegtuig voorkomt, en de ge- 
wichtscomponenten langs de vliegtuiqassen con- 
stant moeten zijn. mag de stand van het vliegtuig 
t.0.v. de verticaal niet veranderen. zoodat de hoek- 
snelheidsvector steeds verticaal zal zijn. Uit het voor- 
gaande volgt, dat het vliegtuigzwaartepunt in de 
meest algemeene stationnairevluchtdus een schroef- 
lijn op een verticalen cirkelcylinder beschrijft: het 
vliegtuig is met een bepaalden invalshoek u en 
sliphoek T in deze baan geplaatst. De straal van de 
baan. de ,,speed" van de schroef, de vliegsnelheid 
in de baan en de beide hoeken u en T kunnen met 
de evenwichtsvergelijkingen bij gegeven roerhoeken 
( B ,  y en E )  en motorregeling (S) worden be- 
rekend. 

Men kan nu aan  de vlucht bijzondere voorwaar- 

vluchf beschrijven. nief bei'nvloeden: . .  

. .  . .  

den opleggen en daardoor de verzamelhg der sta- 
tion.naire vluchten in klassen onderverdeelen. Dit 
kan op vele manieren gebeuren. 'Daar  er vier als 
onafhankelijk te beschouwen .variabelen ( p ,  y ,  E 
en S) zijn, kunnen hoogstens vier onafhankelijke 
voorwaarden worden gesteld, waaraan dan echter 
als regel slechts &en bepaalde vlucht voldoet. 

In het volgende worden 0.a. overgangen he- 
schouwd tusschen . stationnaire vliegtoestanden, 
waarvoor de motorregeling en twee roerhoeken ge- 
lijk zijn. Aan deze stationnaire vluchten zijn dus 
drie xoorwaarden opgelegd, zoodat bet aantal 
mogelijkheden sterk beperkt is: Men kan ook voor- 
waarden van een ander type opleggen, b.v. dat de 
vlucht horizontaal moet zijn. De klasse vluchten, 
die hieraan voldoen, wordt aangeduid met den 
naam: horizontale slippende hochfen. Eischt men. 
dat de sliphoek nul moet zijn, dan verkrijgt men de 
klasse der ,,zuivere hochten": heide voorwaarden 
tezamen geven een beperkter verzameling, nl. de 
horizontale zuivere bochten. Hieraan' kan hoven- 
dien nog de  eisch van een onveranderde motor- 
regeling worden opgelegd: verdere voorwaarden 
zouden de verzameling echter tot S n  of enkele 
vluchten terugbrengen. 

Een voorwaarde, die tot een vrij eenvoudige ver- 
zameling leidt, is de eisch. dat de hoeksnelheid nul 
is. D e  vlucht wordt dan recht1ijnig:~het is een .,mi- 
vere slip". 

43. Besturingsdwarsstabiliteit en slipstabiliteit als 
gewenschte eigenschappen van het vliegtnig. 
Voorwaarden, die door deze eigenschappen 
worden gesteld. 

431. Algemeen. Definieering van de begrippen be- 
sturingsdwarsstabiliteit en slipstabiliteit. 

Zooals reeds onder 3 is gebleken, hebben de in 
dit rapport gegeven beschouwingen betrekking op 
vliegtuigen, waarbij voor de dwarshesturing twee 
roersystemen aanwezig zijn. die bjj een uitslag 
ieder een moment om slechts een as opwekken. 
Verondersteld wordt verder, dat de stuurorganen 
en de roeren op de normale wijze zijn gekoppeld, 
zoodat een uitslag naar links van het rolstuur den 
rplroerhoek vergroot en een verplaatsing naar voren 
van het linker-voetenstuur den richtingsroerhoek 
vergroot (zie ook 2. Definifies en Notafies). 

Voor bet verkrijgen van goede besturingseigen- 
schappen zal een vliegtuig aan de voorwaarde moe- 
ten voldoen, dat het bestoringssfabiel is. De besfu- 
ringsstabiliteit heeft betrekking op 012ergangen van 
een sfationnairen vliegtoestand I naar een- ande- 
ren - naburigen - stafionnairen vliegtoestand 11, 
waarbij sfechfs' 66n der sfuurorganen wordt ver- 
steld. 

Een . vliegtuig is besfuringssfabiel. wanneer de 
stand van het sfuur in den diegfoesfand II, gezien 
vanuit den sfand in den uliegtoesfand I, in dezelf- 
de richting ligt als de richting van de inleidende 
stuurbeweging, die noodig is om hef vliegtuig de 
voor den overgang vereischte hoek- of hoeksnel- 
heidsverandering te geven om de as. waarom hef 
betreffende roermomenf werkt. 

Ter illustratie van deze omschrijving zijn in fig.2 
voor een hesturingsstahiel en een hesturingsdnsfa- 

. 



biel vliegtuig de stand van den knuppel in een sta- 
tionnairen toestand I, de richting van de inleiden- 
de stuurbeweging voor overgang naar een station- 
nairen toestand I1 en de stand van den knuppel in 
den stationnairen toestand I1 geteekend. - 

BESTURINGSSTABIEL 
: VLIEGTUG. 

BESTURINGSONSTABIEL 
MIEGTUIG. 

! -  ; 
I n 

MI 

! 
! . . .  . . 

Fig. 2. Stuurknuppelsranden vc,or.de rolbesturing bij e m  
besturingsstabiel en een besturingsmstabiel vliegtuig voor 
2 verschillende sratianaire vli<gtoertanden. met aanduidmg 
VOW de beweging .van den aluurknuppel om van den eenen 

in den anderen vliegtoesrand over le g a m .  

Bezien we thans het begrip besturingsstabiiiteit 
in het bijzonder voor de dwarsbesturing. 

Onder 3 is aangetoond. dat een kleine asym- 
metrische. afwijking van de stationnaire symmetri- 
sche vlucht in eerste benadering kan worden om- 
schreven door de snelheid v (of we1 den sliphoek 
I )  en de hoeksnelheid r. De grootte van de zwaar- 
tekrachtcomponent Iangs de.dwarsas hangt af van 
de dwarshelling y. In het algemeen bestaat de taak 
van de twee dwarsbesturingsroersystemen uit het 
beheerschen van den slip (v  of z), de draaisnel- 
heid om de topas ( r )  en de dwarshelling ( y )  van 
het vli'egtuig. In eerste instantie kan het rolroer 
worden beschouwd als het middel om de dwars- 
helling en  het richtingsroer als het middel om de 
draaisnelheid om de topas te veranderen; hoewel 
uiteraard door een roerverstelling ook de andere 
grootheden, die de asymmetrische vlucht kenmer- 
ken. een verandering zullen ondergaan. 

Bij de toepasshg van het begrip besturingsstabi- 
liteit op de dwarsbesturing kan men daarom onder- 
scheiden besfuringsdwarsstabiliteif fen aanzien van 
de rolroeren en besfuringsdwarsstabiliteif fen aan- 
zien van hef richtingsroer. 

Het  is duidelijk dat, indien men vanuit een be- 
paalden stationnairen vliegtoestand (dus een even. 
wichtstoestand) in een vliegtoestand met andere 
dwarshelling wil geraken, de inleidende rolstuur- 
beweging steeds gericht zal moeten zijn in den zin 
waarin men de dwarshelling wenscht te verande- 
ren. Evenzoo zal om een vliegtoestand met (in 
positieven zin) grootere resp. kleinere draaisnelheid 
om .de topas uit een evenwichtstoestand in te 
leiden de richtingsroerhoek steeds moeten worden 
verkleind resp. vergroot (zie voor positieve rich- 
tingen van hoeken en hoeksnelheden onder 2. Defi- 
nifies en Notafies). 

O p  grond van het voorgaande komt men tot de 
navolgende definities: ' ' 

-a 

Een vliegfuig is besfuringsdwarsstabiel t.a.v. de 
rolroeren, wanneer bij overgang - door een rot- 
stuuruitslag all&% - van een sfafionnairen vlieg- 
toesfand naar een naburigen stafionnairen vliegfoe- 
sfand, waarbij het vliegfuig (in posifieven zin) een 
groofere dwarshelling heeff, hef rolstuur in den 
laafsfen vliegfoesfand fen opzichfe .van den .oar- 
spronkelijken. sfuursfand naar. rechfs is uifgesla- 
sen.*) en  

Een vliegtuig is besfuringsdwarsstabiel t.a.u. het 
rickfingsroer, wanneer bij qvergang door een 
rickfingsroeruifslag all&& - van een stafionnaiien 
vliegfoesfand naar een naburigen sfafionnaifen 
vliegtoesfand. waarbij het vliegfuig (in posifieven 
zin) een groofere draaisnelheid om de fopas heeff. 
hef rechtervoefensfuur in den laafsfen vliegfoesfand 
fen opzickte. van den oorspronkelijken sfuursfand 
naar voren .is verplaafsf. 

Indien het' rolstuur~resp. het richtingsstuur in de 
beschreven gevallen in de tegengestelde richting is 
uitgeslagen, is het vliegtuig besfuringsdwarsonsfa- 
biel t.a.v. de rolroeren resp. t.a.v. het richtingsroer. 

Uit de .gegeuen definities blijkt, dat de bestu- 
ringsdwarsstabiliteit betrekking kan hebben op. alle 
vormen van stationnaire vluchten. W a a r  echter in 
dit rapport slechts de dwarsstabilifeit wan de sfa- 
fionnaire symmefrische vluckf .zal worden -be- 
schouwd. zullen ook de beschouwingen 'over de 
besturingsdwarsstabiliteit in deze verhandeling tot 
dit bijzondere geval beperkt blijven. '*) . . . 

Thans zal een volgende eigcnschap wbrden be- 
sproken, die voor, een goede dwarsbestuurbaaFheid 
wordt rereischt en di,e betrekking heeft op de 
stuurstanden in het.bijzondere geval,.dat.het vlieg- 
tuig een zuiveren slip uitvoert en waarbij dus de 
draaisnelheid. om de  topas gelijk nul is. 

Wanneer. men. uit de stationnaire symmetri- 
sche vlucht een zuiveren sli'p naar rechts inzet 
waarbij het yliegtuig op denzelfden koers blijft, 
dan zal het richtingsroer naar links en het rolstuur 
naar rechts moeten worden uitgeslagen. De rech- 
tervleugel beweegt zich hierbij omlaag ( positieve 
dw-arshelling). Het  is gewenscht, dat voor het on- 
derhouden van den zuiveren slip het richtingsroer 
naar links en het rolstuur-naar rechts uitgeslagen 
.blijff en we1 toenemend met den sliphoek (resp. 
met de dwarshelling). Indien dit het geval is, zal 
het vliegtuig slipstabiel worden genoemd; bij een 
sliponstabiel vliegtuig is in het beschreven geval bij 
het onderhouden van den slip het richtingsroernaar 

* )  Indien de rolbesturing door middh vaii een stuurwiel 
geschiedt. kom? dit overeen met een verdraaiing die t.0.v. den 
obrspronkelijken stand rechtsom is gericht. 

") Blijkeni het voorgaande heeft ae besturingsdwarsstabi- 
liteit dus betrekking op'den overgang van een stationnairen 
vliegtoestand naar een. anderen door verstelling van het 
richtingsroer of de rolroeren aflekn. 

Wanneer in de stationnaire symmefrische vlucht zoorvel 
aan het richtingsroer als aan de rolraeren een kleine uitslag 
wordt gegeven, zd, indien het vliegtuig in deren vliegtoe- 
stand statisch dwasstabiel is, het aperiodische deeI van de 
beweging die hierbij ontstaat, het vliegtuig naar den bij de 
nieuwe stuurstanden bchoorenden evenwichtstoestand voeren. 
Is het Gliegtuig in den beschouwden vliegtoestand bovendien 
dynamisch dwarsstabiel, dan zal de bij de nieuwe roerstanden 
behaarende evenwichtstoestand na verloop van tijd inderdaad 
worden bereikt. . 

.- 

. .~ . .. . . .  . 
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rechts en/of het rolstuur naar links uitgeslagen. 
De slipstabiliteit kan in verband met het voor- 

gaande als volgt worden geformuleerd (zie ook 
2. Definities en Notaties). 

Een vliegtuig is slipstabiel wanneer bij overgang 
van een stationnairen zuiveren slip naar een sta- 
tionnairen zuiveren slip met een (in positieven zin) 
grooteren sliphoek resp. grootere dwarshelling, in 
dezen laatsten vliegtoestand het linkervoetenstuur 
ten opzichte van den oorspronkelijken stuurstand 
meer naar voren is verpfaatst e n  het rolstuur meer 
naar rechts is uitgeslagen. *) 

Deze eigenschap zal voor zoover zij op den rich- 
tingsroeruitslag betrekking heeft slipstabiliteit t.a.0. 
het richtingsroer en V O O ~  zoover zij op den rol- 
roeruitslag betrekking heeft slipstabiliteit t.a.0. 
de rolroeren worden genwmd. Het belang dezer 
eigenschappen en de beteekenis der benamingen 
hiervoor zal in het navolgende naar voren komen. 

In analogie met het voorga&de zou men ook 
voor overgangen van stationnaire asymmetrische 
vluchten, waarbij de.sliphoek 7 = 0 is, d.w.2. zui- 
vere bochten. de richting der stuurstandsverande- 
ringen die uit hoofde van een goede bestuurbaar- 
heid gewenscht is, kunnen aangeven. 

Men komt er dan toe dat, bij overgang van een 
stationnaire zuivere bocht naar een andere met (in 
absoluten zin) grootere dwarshelling en grootere 
draaisnelheid om d e  topas, het rolstuur en het 
richtingsroer in den laatsten toestand meer naar de 
binnenzijde van de bocht uitgeslagen moeten zijn 
dan in den oorspronkelijken toestand. 

Bij een nonnaai vliegtuig wordt - met inacht- 
name van de in dit rapport gedane aannamen - 
hieraan voorzoover het ricbtingsroer betreft, steeds, 
en voor zoover bet rolroer betreft,, nimmer vol- 
daan. Dit laatste moet als een bezwaar worden 
opgevat. hetgeen we1 duidelijk .tot uiting komt bij 
de vlieg-instructie; immers de leeriing zal het 
~erugnemen"  van het rolstuur in de zuilrere bocht 
aanvankelijk we1 degelijk als een minder logiscbe 
handeling opvatten. Dat het genoemde bezwaar 
inhaerent moet zijn aan de bestaande vliegtuig- 
constructies volgt reeds uit een beschouwing van 
de momenten om top- en langsas die in een zuive- 
ren bocht op het vliegtuig werken (zie 323 en 324) 
en voorts uit de evenwichtsvergelijkingen voor de 
zuivere bocht (zie 533). 

432. Voorwaarden voor de besturingsdwanstabi- 

Thans zal worden nagegaan tot welkevoorwaar- 
den de in het voorgaande besproken eigenscbap- 
pen: de besturingsdwarsstabiliteit en de slipstabi- 
liteit, voeren. 

liteit en de slipstabiliteit. 

4321. Besturingsdwarsstabiliteit. 
Allereerst zal de besturingsdwarsstabiliteit t.a.v. 

het richtingsroer worden heschouwd. Wanneer b.v. 

* )  De atationmire symmetrische vlucht kan in-dit ver- 
band worden opgevat als een zuiveren slip met sliphaek 
r =.o: 

9 

in de stationnaire symmetrische vlucht met het 
richtingsroereen uitslag wordt gegeven naar rechts, 
terwijl de rolroeren in den middenstand (stand 
vwr stationnaire symmetrische vlucht) worden ge- 
houden, dan zal het vliegtuig aanvankelijk een 
draaiing naar recbts verkrijgen. Zal het volgens de 
gegeven definitie besturingsdwarsstabiel t.a.v. het 
richtingsroer zijn, dan moet, om een stationnaire 
draaibeweging naar rechts te onderhouden. het 
rich,tingsroer in een naar rechts uitgeslagen stand 
worden gehouden. Het vliegtuig beschrijft dan dus 
een stationnaire slippende bocht naar rechts. (Bij 
een vliegtuig, dat besturingsdwarsonstabiel t.a.v. 
het,richtingsroer is. zou het richtingsroer zicb hikr- 
bij in een naar links uitgeslagen stand bevinden.) 

Tengevolge van den richtingsroeruitslag treedt 
daarbij een naar rechts draaiend moment om de 
topas op. Daar de vliegtoestand stationnair is, mmt 
het t.g.v. de draaiing en den slip aanwezige mo- 
ment om de topas het moment t.8.v. den richtings- 
roeruitslag opheffen en dus naar links zijn gerichit. 
Dere momenten om de topas zijn Nvv en N,r (zie 
324).  zoodat 

N,v + N,r < 0 moet zijn 

Daar geen rolroeruitslag is gegeven, moet het t.g.v. 
de draaiing en den slip aanwezige moment om de 
langsas nul zijn. dus: 

L v  + L,r = 0. 

Hieruit volgt her verband dat tusschen v en r 
moet bestaan. n.1. 

L* 
L" v = - - r .  

Indien het vliegtuig besturingsdwarsstabiel .t.a.v. 
het richtingsroer is, geldt dus 

1 
-- (L,N, - N A )  r < 0 

L V  

Daar bij een richtingsroeruitslag naar rechtsr> 0 
is, komt men dus tot de volgende voorwaarde voot 
de besturingsdwarsstabiliteit t.a.v. het richtingsroer 

1 
- (L,Nr - NvLr) < 0 L" ( 4 )  

Het is duidelijk. dat men voor een richtingsroer- 
uitslag naar links door een analoge bescbouwing 
dezelfde voorwaarde voor deze eigenschap zal vin- 
den en dat, indien niet aan deze voorwaarde is 
volrlaan het vliegtuig niet besturingsstabiel kan 
zijn. 

In fig. 7 (opgenomen onder 632) zijn d,e stuur- 
en ruerstanden aangegeven in een stationnaire slip 
pende rechterbocht van een vliegtuig. dat bestu- 
ringsdwarsstabiel resp. besturingsdwarsonstabiel 
t.a.v. het richtingsroer is. 

Bezien we .thans de besturingsdwarsstabiliteit 
t.a.v. de rolroeren. W e  beschouwen hiertoe her I 

geval.dat. uitgaande van d'e stationnaire symmetri- 
sche vlucht, met de rolroeren een uitsiag wordt ge- 
geven, b.v. naar rechts, terwijl het richtingsroer in 
den middenstand wordt gehouden. Het vliegtuig 
zal dan een dwarshelling naar rechts verkrijgen. Is 
het vliegtuig nu besturingsdwarsstahiel dan zal. om i 
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een stati,onnaire beweging met dwarshelling naar 
rechfs te onderhouden. het.'rolstuur naar rechts uit- 
geslagen moeten blijven. (Bij een vliegtuig; dat 
besturingsdwarsonstabiel t.a.v. de rolroeren is, zou 
het rolstuur zich in dezen vliegtoestand in een naar 
links uitgeslagen stand bevinden). Door den rol- 
roeruitslag wordt daarbij een naar rechts draaiend 
moment om de langsas uitgeoefend .dat door de, 
.t.g.v.' den slip en de draaii'ng. aanwezi'ge momenten 
moet word'en opgeheven. De resultante van deze 
momenten moet dus linksom gericht zijn. 

Dus . .. . .  
~ . .  L,v + L,r < 0. ., 

D a a r ~  het . richtingsroer in dew middenstand 
wordt gehouden, is in de stationnaire beweging de 
som der momenten om de topas t.g.v. den slip en 
d,e d,raafi.ng nul, dus 

N,v + N,r = 0 
zoohat'  . ' 

. .  

N, 
N" v = - - 1 .  

De ongelijkheid kan nu geschreven .. worden als 
1 - (LvNr - NvL,), r > 0. N" 

- Omtrent het teeken van r bij de dwarshelling 
naar rechts kan zond,er meer nog geen conclusie 
worden getrokken. Daarvoor moet het evenwicht 
van de krachten langs de dwarsas bij dezen 
vliegtoestand worden hezien. .De totale kracht langs 
de dwarsas moet in de stationnaire beweging met 
dwarshelling naar rechts nul zijn. Volgens ( 1 )  
moet dus 

Y,v f .  mgy - mV,r = 0 
en daar .' 

. . 

N, 
.-.N,. 

v = - - r  

is dus 

Deze term kan in de voorwaarde waaraan de 
momenten om de langsas moeten voldoen. worden 
nesubstitueerd: dit aeeft 

voor besturingsdwarssfabilifeit f.a.v. de rolroeren . -  

. .  Het is duidelijk. dat een analoge redeneering 
voor den rolstuuruitslag naar links .tot dezelfde 
vborwaarde leidt, terwijl eveneens is in te zien dat, 
indien niet aan deze voorwaarde is voldaan, het 
vliegtuig ook niet besturingsstahiel. kan zijn. 
. . In fig. 6. (opgenomen onder 632) zijn de stuure 

'-en. roerstanden aangegeven voor een vliegtuig dat 

besturingsdwarsstabiel resp. besturingsdwarsonsta- 
biel t.a.v, de rolroeren is. 

4322. Slipstabiliteit. 
Zooals reeds onder 431 is opgemerkt, moet een 

vliegtuig met goede besturingseigenschappen ook 
slipstabiel zijn. Volgens de definitie van slipstabi- 
liteit zal. indien het vliegtuig zich in een zuiveren 
slip naar rechfs bevindt, het richtingsroer ten op- 
zichte van den middenstand naar links en het rol- 
stuur naar rechfs zijn. uitgeslagen. (Bij een sl'i,p-. 
onstabiel vliegtuig zou in d,ezen vliegtoestand het 
richtingsioer naar rechts en/of het rolstuur naar 
links zijn uitgeslagen). 
. .Gaan we thans allereerst na, welke voorwaarde 

verbonden is aan d,en bovengenoemden rolroeruit- 
slag bij een slipstabiel vliegtuig. Tengevolge van 
den naar rechts gerichten uitslag van het rolstuur 
zal een rechtsdraaiend moment om de langsas wer- 
ken, dat, daar de vliegtoestand stationnair is, het 
t.g.v. den slip .aanwezige moment om de langsas 
zal compenseeren. . . - ' 

Dit laatste moment LJ (zie 323) zal dus links- 
om werken, zoodat . , 

L;v < 0. 
Daar de slip naarrrechts gericht is (v  is positief) 

geldt dus als voorwaarde voor de slipstabiliteit 
t.a.v: de rolroeren .( zie 431 ) 

L, < 0.'~ (6) 
Uit een analoge beschouwing blijkt, dat bij een 

zuiveren slip naar links (rolroeruitslag naar links) 
voor slipstabiliteit t.a.v. de rolroeren aan dezelfde 
voorwaarde moet worden voldaan. 

Verder zal zonder meer duidelijk zijn, dat, indien 
niet aan deze voanvaarde is voldaan, het vliegtuig 
niet.slipstabikl kan zijn. . 

-VeNolgens zal- worden. nagegaan . tot welke 
voorwaarde het naar links uitgeslagen zijn van het 
richtingsroer. in den hier beschouwden, naar rechts 
gerichten, zuiveren slip leidt. De roeruitslag zal een 
links draaiend moment om de'topas opwekken. het- 
welk door het t.g.v.' den slip aanwezige moment 
N,v (zie 324) zal worden opgeheven. Het moment 
N,v is dus rechtsom draaiend, d.w.2. 

N,v > 0. 
Daar.de slip naar rechts is gericht (v  is positief) 

geldt dus voor de slipstabiliteit f.a.v. het richtings- 
roer (zie 431 ).; de voorwaarde 

'N, > 0. (7) 
Ook hier volgt uit een analoge beschouwing, dat 

bij een zuiveren slip naar links (richtingsroeruitslag 
naar rechts) de slipstabiliteit t.a.v..het richtingsroer 
tot dezelfde voorwaarde v w t :  voorts is het duide- 
lijk dat, indien niet aan deze voorwaarde is vol- 
daan. het vliegtuig niet slipstabiel kan zijn. 

Resumeerende zi jn de voorwaarden voor slip- 
sfabilifeit 

L, < 0 en N, > 0. 

In fig. 3 zijn ter illustratie de stuur- en roerstan- 
den in den stationnairen zuiveren slip geteekend 
van een slipstabiel en een sliponstabiel vliegtuig. 
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Fig. 3. Stuur(roer-)starden in den stationnairen. & & e n  slip m a r  rechts~'van een vliegtuig. 

dat  slipstabiel, resy. sliponstabiel is. 
. I 

. .  

4323. Samenvatting. . , . ~ . . .  

voorwaarden afgeleid. . .  

Voor 'de besturingsdwarsstabiliteit en de slip- 
stabiliteit zijn in het- voorgaande de navolgende 

Besturingsdwarsstabiliteit : 

t.a.v. het richtingsroer-(LVN,-NvLr) < O  ( 4 )  

. 

' I  
L" 

> 0 ( 5 )  
LvNr - NvLr t.a.v. de  rolroeren ____ 

+ N, Y v N r  . _ _  
. .  . m v,. . .  

Slipstabiliteit : .. 
t.a.v. de rolroeren ' I., < 0 (6)  
t.a.v. het richtingsroer N, > 0, (7 )  

Indien aan de voorwaarden ( 4 ) .  ( 5 ) .  ( 6 )  en (7)  
tegelijk is . voldaan. d.w.2. wanneer het vliegtuig 
besturingsdwarsstabiel en slipstabiel is. ~~hetgeen 
zooals reeds werd uiteengezet voor 'goede bestu- 
iingseigenschappen noodzakelijk wordt geacbt, dan 
kunnen deze voorwaarden nog tot eenvoudiger 
vorm worden herleid. 

Immers daar volgens ( 6 ) . L ,  < 0 is, is ook aan 
( 4 )  voldaan indien 

.. . 

LvNr.- N,L, > 0. ( 8 )  
Daar volgens (7 )  N, > 0 en voorts Y, en N,  

beide < 0 zijn (zie 322 en '324) ,  is aan-de voor- 
waarde ( 5 )  voldaan. indien eveneens .. , , 

L,N, - N,L, > 0; . . .  
Men komt dan tot de volgende 3 voorwaarden: 

L. < 0 (61 

' waaraan voldaan moet zijn, ral het vliegtuig de ge- 
wenschte besturingseigenschappen hebben. 

44. Voorwaarden voor de statisehe dwarsstabi- 
liteit. 

441. Algemeen. 
' -  In de Appendix van dit rapport zijn uit de be- 
wegingsvergelijkingen na een kleine willekeurige 
verstoring van de stationnaire symmetrische-vlucht. 

, .  . ,  

de algemeene statische dwarsstabiliteitsvoorwaarr 
den afgeleid.'. :: 
- Zij zijn van.vrij gecompliceerden vorm. Evenwel 

blijkt (zie, de Appendix), dat, indien aan de:bier- 
boven-afgeleide voorwaarden ( 6 ) .  ( 7 ) . e n  (8)  is 
voldaan; steeds ook de algemeene dwarsstabiliteits- 
voorwaarden zijn vervuld. De 3, voorwaarden. zijn 
dus'zeker uoldoende voor statische dwarsstabiliteit. 

- U i t  den vorm van de meer algemeene voorwaar- 
den valt echter.te zien, dat het niet noodig is dat 
L, < 0 en N,. > 0. Een zekere negatieve waarde 
van N,, die een hepaalde grens niet overschrijdt. 
gecombineerd met een negatieve waarde van L, of 
met een positieve waarde vim L, die een bepaalde 
@ens, niet overschrijdt. kan nog tot.vervGlling van 
'de' algemeene. statische dwarsstabiliteitsvoocwaaf- 
'den .leiden. In dit'laatste geval. zal het vliegtuig 
echter niet slipstabiel zijn; hetgeen~zooals 'reeds is 
opgemerkt (zie 431 ),.:ais ontoelaatbaar wordt be- 
schouwd. . .  

In verband met h.et voorgaande zullen de:voor- 
waarden (6).  ( 7 )  en (8) (ais noodzakelijke voor- 
waarden -voor de statische dwarsstabiliteit, van de 
normale stationnaire symmetrische: vlucht worden 
beschouwd; zij zullen voortaan kortweg ' als de 
statische dwarsstabiliteitsuoorwaar~en worden. aan: 
geduid. 

Men kan ook door eenvoudige b6schouwingen 
.tot deze vooSwaarden komen. zooals uit het navol- 
.gende.zal blijken. 

-442.'Afleiding van de statische stabiliteitsvoor- 
waarden door eenvoudige beschouwingen. 

Stel, een vliegtuig bevindt zich in een station- 
naire symmetrische vlucht, met den daarvoor ver- 
eischten stand der roeren. Door een of andefe~oor- 
zaak ontstaat een kleine afwijking'kan deze sta- 
tionnaire beweging, zoodanig, dat het vliegtuig in 
een zuiveren slip geraakt, d.w.2. dat er een compo- 
nent van de vliegsnelheid ontstaat, die langs de 
dwarsas is gericht, doch waarbij geen draaii'ngen 
om de assen optreden. Men kan zich voorstellen, 
dat deze toestand ontstaat door een luchtstoot 
waardoor het vliegtuig eeii dwarshelling krijgt en 
naar de zijde van de.omlaag gerichte vleugelhelft 
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gaat slippen. Het ligt voor de hand dat men zal 
wensch,en, .dat in een dergelij,k geval een moment 
om de topas zal gaan werken, dat tracht den neus 
opnieuw ,.in den wind '  te bmngen, waarbij d e  slip 
is opgehwen en niet een moment, dat den sliphoek 
zou vergrooten. Indien dit het geval is, noemt men 
het vliegtui,g statisch richtingsstabiel of kortweg 
richtingssta biel. 

Verder zal het gewenscht zijn, dat een moment 
om de langsas optreedt. dat tracht den vleugel weer 
horizontaal te brengen, dus de naar de zijde van 
den slip omlaag gerichte vleugelhelft tracht om- 
hoog te bnengen. Indien dit het geval is. noemt men 
het vliegtuig statisch rolstabiel of kortweg rol- 
stabiel. 

Het eerstgenoemde moment is het onder 324 ge- 
noemde moment N,v, het laatstgenoemde het on- 
der 323 besproken moment L v .  Aangezien het 
vliegtuig bij het slippen naar rechts, naar rechts zal 
moeten draaien om den neus .,in den wind'  te leg- 
gen. zal het moment N,v naar rechts gerirht. dus 
positief moeten zijn. Daar v positief is, zal N, > 0 
moeten zijn. Het is duidelijk, dat voor het geval 
van een zuiveren slip naar links dezelfde voor- 
waarde naar voren komt. Bovendien is in te zien, 
dat indien niet aan deze vooyaarden is voldaan, 
het. vliegtuig niet richtingsstabiel kan zijn. 

De voovaa rde  voor richtingsstabilifeit luidt dus: 

Voor het opheffen van de dwarshelling zal in 
het bovengenoemde geval het moment om d e  
langsas L v  linksom gericht, dus negatief moeten 
zijn. Daar v positief is, moet dus L, negatief zijn. , 
Voor een shp naar links komt men weer tot de- 
zelfde voorwaarde, terwijl wanneer ,hieraan niet is 
voldaan, het vliegtuig ook niet rolstabiel kan zijn. 

N, > 0. ( 9 )  

De voorwaarde voor rolstabiliteit luidt dus: 

L" < 0. (10) 
Wanneer een vliegtuig richtings- en rolstabiel is, 

wordt het ook we1 statisch slipsfabiel genoemd. 
Daar de voorwaarden (9) en (10) hiervoor geheel 
identiek zijn aan de voorwaarden voor slipsfabili- 
teit (6)  en (7)  kan er geen verwarring ontstaan, 
indien ter bekorting voor'statische slipstabiliteit de 
benaming ,,slipstabiliteit" wordt gebruikt. In het 
wrvolg zal deze afkorting vaak worden tnegepast. 

De beteekenis van de begrippen richtings- en 
rolsfabiliteit kan nog op de navolgend,e wijze wor- 
den geillustreerd. Veronderstellen we, dat de langs- 
as van het vliegtuig zoodanig wordt vastgehouden, 
dat alleen een. draaiing om d,eze as kan optreden. 
Wanneer men het vliegtuig nu in een luchtstroom 
geplaatst denkt, waarvan de richting niet samen- 
valt met het symmetrievlak van het vliegtuig dan 
zal, indien het vliegtuig rolstabiel is, de naar den 
zijwind toegekeerde vleugelhelft omhoog worden 
bewogen. Denkt men de topas vastgehouden, zoo- 
dat het vliegtuig alleen om deze as kan draaien. 
dan zal het zich. indien het richtingsstabiel is, on- 
der invloed van dezen luchtstroom 266 draaien dat 
de stroomingsrichting samenvalt met het symme- 
trievlak van het vliegtuig. 

De twee genoemde statische dwarsstahiliteits- 

voorwaarden zijn echter in het algemeen niet vol- 
doende om statische dwarsstabiliteit te waarbor- 
gen. Het is n.1. mogelijk, dat na een verstoring van 
de 'stationnaire symmetrische vlucht. het vliegtuig 
een gecombineerde draai- en slipbeweging gaat 
uitvoeren, zoodanig dat de daardoor opgewekte 
momenten om de langsas en om de topas tezamen 
nul zijn of zelfs zoodanig gericht, dat zij trachten 
het vliegtuig nog verder van de stationnaire sym; 
metrische vlucht te verwijderen. De voorwaarde, 
waaraan voldaan wordt in het eerste geval. d.w.2. 
wanneer een vliegtuig met de roeren vastgehouden 
in den middenstand een stationnaire asymmetri- 
sche beweging kan uitvwren. is gemakkelijk af te 
leiden. In dat geval moet n.1. 

L,v + L,r=O 
L, 

v = - - r zijn L" dus 

maar ook moet gelden 
N,v + N,r = 0 

zoodat 

Dan is derhalve 

- (LvNv - NvLr) = 0 1 
LvNv of 

AI zijn ook L, < 0 en N, > 0, zoo kan toch 
L,N, - N,L, = 0 zijn, in welk geval het vliegtuig 
dus niet statisch dwarsstabiel is. 

Een nadere beschouwing van dit geval * )  leert. 
dat. wanneer L, < 0 en N,.> 0 zijn. het vliegtuig. 
met de roeren in den middenstand. zal trachten 
uit een slippende bocht naar de stationnaicz 
symmetrische vlucht terug te keeren, indien 
L,N, - N,L, > 0 is. lndien aan deze laatste voor- 
waarde is voldaan, zegt men, dat het vliegtuig 
stafisch bochfsfabiel (of kortweg bochtstabiel) is. 
De vborwaarde voor bochfstabiliteit luidt dus: 

L,N, - N,L, > 0. ( 1 1 )  
Resumeerende zijn dus de navolgende voonvaar- 

den voor de statische dwarsstabiliteit van de nor- 
male stationnaire symmetrische vlucht afgeleid: 

N, > 0 richtingsstabiel) statisch (9)  . 
L" < o  rolstabiel ( slipstabiel (10) 

LvNr-NvLr > 0 bochtstahiel ( 1 1 )  
Deze voorwaarden voor de statische dwarsstabi- 

liteit van de stationnaire symmetrische vlucht (9).  
(10) en ( 1  1 ) zijn geheel identiek aan de voorwaar- 
den ( 6 ) ,  (7 )  en (8)  voor besturingsdwarsstabili- 
teit en slipstabiliteit tezamen. 

45. Samenhang tusschen de voorwaarden voor 
statische dwarsstabiliteit en die voor bestu- 
ringsdwars- en slipstabiliteit. 

Vergelijking van d e  statische dwarsstabiliteits- 
voorwaarden ( 9 ) .  (IO) en (11) met de voorwaar- 

* )  Zie Lit. No. I ,  blz. 1 I I ..The slaw spiral motion" 
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den, die aan de gewenschte besturingseigenschap- 
pen - de besturingsdwars- e n  slipstabiliteit - 
verhonden zijn. t.w. ( 4 ) .  (5).  (6) en (7)  (zie 
4323). leert verder het navolgende. De voorwaar- 
de V O O ~  de slipstabiliteit t.a.v. de rolroeren (6) is 
geheel identiek aan die voor de statische rolstabi- 
liteit (10) en evenzoo de voorwaarde voor de'slip- 
stahiliteit t.a.v. het richtingsroer (7)  aan die voor 
de statische richtingsstabiliteit (9). M.a.w.: 

Indien een vliegtuig slipstabiel is t.a.0. het rich- 
tingsroer is het ook (statisch) richtttgsstabiel en 

indien een vliegtuig slipstabiel is t.a.v. 'de rol- 
roeren is het ook (statisch) rolstabiel. 

De voorwaarde voor besturingsdwarsrtahiliteit 
t.a.v. het richtingsroer 

1 - (LvNr - N7Lr) < 0 L" ( 4 )  

is voor een vlijegtuig, dat slipstabiel is t.a.v. de rd- 
roeren (waarbij dus L, < 0) eveneens identiekaan 
de statische hochtstabiliteitsvwnaarde 

L,N, - N,L. > 0. ( 1 1 )  

Men mag dus voor de normale stationnaire sym- 
metrische vlucht concludeeren: 

Indien een vliegtuig slipstabiel t.a.v. de rolroeren 
en besturingsdwarsstabiel t.a.u. het richtingsroer is. 
is het statisch bochtstabiel. 

De voonaarde  voor besturingsdwarsstahiliteit 
t.a.v. de rolroeren 

( 5 )  
L,Nr - N,L, 
YvNr 
m V, 

- > o  + N,. - 
is voor een vliegtuig. dat slipstabiel t.a.v. het rich- 

Uit voorwaarde (5)  volgt dat ,  ook a1 is 
L,N, - N,L, > 0. N, niet steeds positief behoeft 
te zijn om besturingsdwarsstahiliteit t.a.v. de rol- 
roeren t i  verkrijgen. 

Slechts behoeft N, aan de voonvaarde te vol- 
doen dat 

N, zou dus nog we1 negatief mogen zijn. 
Aangezien het ech.ter voor slip,stabiliteit (t.a.v. 

het richtingsroer) noodzakelijk is, dat N, > 0 is. 
zal hierop niet verder worden ingegaan. Ten  slotte 
kan men op grond van de voorgaande conclusies. 
voor de normale stationnaire symmetrische vlucht 
tot de navolgende korte formuleering komen. welke 
tevens tot een eenvoudige meetmethode voor de 
statische dwarsstabiliteit leidt. 

Indien een vliegtuig slipstabiel is en besturings- 
dwarsstabiel t.a.0. de rolroeren of t.a.v. het rich- 
tingsroer, is het statisch dwarsstabief. 
Voor een kwalitatieve bewrdeeling van de sta- 

tische dwarsstabiliteit kan men dus volstaan met 
het onderzoek naar de slipstabiliteit en naar de 
besturingsdwarsstabiliteit t.a.v. *n ,der beide 
dwarsbesturingsorganen. Indien het vliegtuig bei- 
de eigenschap,pen bezi,t. moet het ook besturings- 
dwarsstabiel zijn t.a.v. het andere dwarsbesturings- 
orgaan. 

In het onderstaande schema is een overzicht ge- 
geven van de gewenschte eigenschappen van de 
dwarsbesturing en van de voorwaarden voor de 
statische dwarsstabWeit. Door pijlen is de m e n -  
hang weergegeven tusschen de besturingsdwars- 
stabilitei,t en de ,slipstahiliteit eenerzijds en de sta- 
tische ,dwarsstabiliteit anderzijds. 

Gewenschte eigenschappen Statische dwarsstabiliteits- 
van de dwarsbesturing. voorwaarden. 

A A 
I > r \ 

besturingsdwarsstabiel slipstabiel bochtstabiel slipstabiel - A A 
rolstabiel richtings- T 1.a.v. t.a.v. 

de rolroeren het richtingsroer de 101- het richtings- 
A . roeren roer stabiel 

Tt 
, 

1 

L I 

tingsroer is (dus waarbij N, > 0) eveneens iden- 
tiek aan de vwrwaarde voor statische bochtstabi- 
liteit. De eerste term van den noemer is immers in 
normale gevallen steeds positief. Indien dus N,>O 
is, is de noemer zeker positief. 

Men mag hieruit voor de normale stationnaire 
symmetrische vlucht concludeeren: 

Indien een vliegtuig slipstabief t.a.v. het rich- 
tingsroer en besturingsdwarsstabiel t.a.v. de rof- 
roeren is, is het statisch bochtstabiel. 

5. eoo theden ,  noodig vow de objectieve be- 
oordeeling van de stati.de dwarsstabiliteit. 
Stuurstandslijnen. 

51. Algemeen. 
Onder 4 is roqelirhr, diit het teeken van de 

grootheden L., N. en L.N, - N.L, (ook we1 door 
A aangeduid) aangeeft of een vliegtuig al dan 
niet statiwh dwarsstabiel is. 

Aangetoond werd, dat hct onderzoek naar de 

http://stati.de
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aanwezigheid van besturingsdwarss,tabiliteit en 
slipstabiliteit in:.staat stelt ,dit .te beoord,eelen. O p  
grond'van de gegeven beschouwingen is dus een 
kwalitatieve beoordeeling van .de statische dwars- 
stdbili'teit .reeds .mogelijk. In het navolgende zal 
worden nagegaan, welke metingen noodig zijn 
voor het objectief   vast st ell en van de statische 
dwarsstahiliteit. Daar6ij zal tevens de basis worden 
gelegd voor den weg, .die kan worden gevolgd tot 
het verkrijgen van kwantitatievegegevens hierover. 
(Dit'laatste punt zal in Dee1 11-van dit rapport ver- 
der Lworden .behandeld.) Het zal blijken; da,t hier- 
toe metingen in stationnaire asymmetrische vluch- 
ten. kunnen dienen, waarbij het verband .wordt 
vastgelegd, tusschen den .uitslag. van de rolroecen 
of van het .richtingsroer en een voor de asymmetri- 
sche bewegilng karakteristieke grootheid, ofwel het 
verband tusschen rolroer- en richtingsroeruitslag 
onderling bij bepaalde asymmetrische vluchten. 

De krommen. die een derge1ijk:verband weer- 
geven, worden stuurstandslijnen .genoemd, in ana- 
losie met soortseliike krommen bii de lanosbestu- 
ring '(zie Lit, no. 4'). 

Er zal blijkeri, mdat het teeken van de helling van 
de raakliinen aan  de^ stuurstandsliinen .in de Dun- 

. " 

, . .  
ten die met  de^ stationnaire sym'metrische viucht 
overeenkomen, maatgevend is voor het.teekenvan 
I&, N;en A, . .  

, .  

52. Evenwichtsvergelijkingen . voor . de ,  station- 
' .  riaire- asymmetrische vlucht. . 

De evenwichtsvergelijkingen voor de station- 
naire . asymmetrische vlucht kunnen 'gemakkelijk 
worden afgeleid. Onder  3 werden reeds door 
( l ) ,  ( 2 )  en (3 )  de som der momenten om de 
langsas en de-topas en de som der krachten langs 
de dwarsas aangegeven voor de asymmetrische 
vlucht, welke slechts weinig afwijkt van de sta- 
tionnaire symmetrische vlucht en waarbij de roe- 
ren in den middenstand staan. In de stationnaire 
asymmetrische vlucht moeten deze . momenten, 
yermeerderd met de momenten t.g.v. de roeruit- 
slagen, nul -zijn;-hetzelfde geldt voor de som der 
krachten langs de dwarsas. 

Men .  komt zoo tot de navolgende evenwichts- 
vergelijkingen: 

.. 
- .  

L"V + L J  + Lra = o  (12) 
N,v + N,r + N,y = 0 (13) 
Y,v + mgy - mV,r (14) 

'waarin v = V,r mag worden gesteld. 
De grootheden t en ~p resp. r zijn hierin in 

.radialen resp. radialenisec uitgedrukt. Verder kan 
de hoeksnelheid r voor de hier beschouwde ge- 
vallen, waarbij de langs- en de dwarshelling klein 
.zijn, bij benadering gelijk worden gesteld aan de 
draaisnelheid ,om den verticaal w (zie ook 2. Defi- 
nities en Notaties), 

De drie verqelijkingen (12) .  (13)  en (14)  be- 
vatten 5 variahelen: v ( E ) ,  r, v ,  E en y. Er zijn dus 
steeds twee onafhankelijk veranderlijken. 

Teneinde het verband tusschen twee der varia- 
.belen- te kunnen vastleggen. zal dus, steeds een van 
de andere grootheden.wil1ekeurig gekozen en con- 

-stant gehouden moeten worden of. een of andere 

= 0 

extra-voorwaarde VOOI v, r, 711, E of y ingevoerd 
moeten worden. Op deze wijze kan men stuur-, 
standslijnen - dus het verband tusschen E of y 
en iedere andere grootheid of tusschen.8 en y on- 
derling - bepalen voor verschillende hijzondere 
gevallen van de stationnaire asymmetrische vlucht. 
. . Het ligt voor de hand, de willekeurig te kiezen 
grootheid de constante waarde 0 te.geven, d.w.2. 
de waarde die .deze grootheid in .de stationnaire 
symmetrische vlucht heeft. 

In :he t~  navolgende zullen de ~p deze wijze te 
verkrijgen bijzondere gevallen en de beteekenis v.an 
de stuurstandslijnen in die gevallen nader worden 
bezien. . .  

53. Bijzondere gevallen van de stationnaire 
asymmetrische vlucht.. . 

531. D e  statioMaire zuivere slip. 
Deze stationnaire asymmetrische vliegtoestand 

wordt aekenmerkt door het feit. dat de draaisnel- 

' .. 

. .  ~~ 

heid om de topas r nul is. 

gen (12 ) .  (13)  en (14)  over in: 

. 
Voor dit bijzondere geval gaan de  vergelijkin- 

L,v' +- L e e  = 0 

Y;v ,+ mg7p = 0 
. . ~  . . .  . 

waarin v = V,r. 
Uit (15)  volgt 

N , v +  N,y = 0 
, .  

L,. 

Uit (16) volgt 

Uit (17)  volgt 

m 
en daar 

.... 
en . .  

~. 

volgt uit (18) en (20)  
' ' L" - Y" 

en uit (19) en (20)  

- -  

Tenslotte volgt nog uit (18)  en (19) 
L, N, 

(2) (3) 
az r=O' ar r=O' D e  waarden van 

(2) dy r=O ' , p) ay, r=O en kunnen 

door middel van vliegproeven worden. .bepa.ald. 



Zij kunnen n.1. worden berekend uit de helling 
van de  raaklijnen aan de stuurstandslijnen. ge- 
meten in den stationnairen zuiveren slip, welke 
het verband ( ~ ; 7 ) .  ( y : ~ ) ,  ( & ; I / > )  en ( y : ~ p )  geven 

( 2 l r  = 0 in dien vliegtoestand. De waarde van 

kan worden bepaald uit het verband tusschen 
'1' en 7 in den stationnairen zuiveren slip. De hel- 
ling der raaklijnen moet steeds worden bepaald 
in of nabij dat punt der stuurstandslijn. dat met 
de stationnaire symmetrische vlucht overeenkomt; 
voor groote afwijkingen hiervan zijn de afgeleide 
betrekkingen n.1. niet meer geldig. 

532. Stationnaire slippende bochten. 
5321. Richtingsroer in den middenstand. 

Deze stationnaire asymmetrische vliegtoestand 
wordt gekenmerkt door het feit. dat de  richtings- 
roerhoek y nul is. 

Voor dit bijzondere geval gaan de vergelijkin- 
gen (12) ,  (13)  en (14)  over in: 

L,v + L,r + LEE 
N,v + N,r = o .  ' 

= 0 

Y,v + mgy - mV,r = 0 
waarin v = V,z. 

N, 
N r 

Uit (24) volgt v = - - - r  

en 

Uit (12) en (25)  volgt 
a& 
ar y=0 L,N,  (-) = -1 (L,Nr-NvLr) 

Uit (14) en (25) volgt 

Daar 

volgt uit (27) en (28) 

De waarden van (%) e n  (%) kunnen 
ar y = o  a y y = o  

door middel van vliegproeven worden bepaald. 
Zij worden n.1. gegeven door'de hellingen van de 
raaklijnen aan de stuurstandslijnen ( E : . )  en 
( e ; ~ )  in de stationnaire slippende bocht. waarbij 
het richtingsroer in den middenstand wordt ge- 
houden. 

De waarden van kunneu 

worden bepaald uit het verband tusschen r en 7 

resp. 41' en r in de stationnairedippende bocht, 
waarbij het richtingsroer in den middenstand 
w,ordt gehouden. 

5322. Rolroeren in den middenstand. 
Deze stationnaire asymmetrische vliegtoestand 

wordt gekenmerkt door het feit, dat de rolroer- 
hoek E nul is. 

In dit bijzondere geval gaan de '  vergelijkingen 
( 1 2 ) .  (13)  en 114) over in: 

' '  

waarin v = V,r. 
Uit (30) volgt 

L" 
L, 
_ -  

Uit (13)  en (31) volgt 

Uit (14)'en (31)  volgt ' . ,  

Y i .  L,'. . 

Daar 

.~ 
volgt ui t  (33) en (34)  

D e  waarden van (3) 'en(*) kunnen a1 e = O  ay E = 0  , 
worden bepaald uit de belling van. de raaklijnen 
aan de stuurstandslijnen (;.;I) en (:~;tp) in de  
stationnaire slippende bocht. waarbij de .rolroeren 
in den middenstand worden gehouden. 

De waarden van ('I) - en(%) kunnen 
ar & = O  ar & = 0  

worden bepaald uit het verband tusschen r en r 
resp. 11 en r in de stationnaire slippende bocht, 
waarbij de rolroeren in den middenstand blijven. 

533. De stationnaire zuivere boeht. 
Deze vliegtoestand wordt gekenmerkt door het 

feit. dat hierbii de snelheid v nul is en daarmede 
ook de sliphoek z. 

D e  vergelijkingen (12); (13)  en.(14)  gaan in 
dit geval over in: 

L,r + Lee = 0 . (36)  
N,r+N,y  = 0 (37) 

(38)  mgip - mV,vt = 0 
Uit (36) volgt 

(39)  
- L, = - (5) 
Le 3r r=O 

Uit (37)  volgt 

V,,, 

Daar 
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volgt uit (39)'en (40)  nog 

(:) . (2) en(:) Z = O  
De waarden van 

r r = O  a r r = O  , ., 
kunnen worden bepaald uit de helling van de 
raaklijnen aan de stuurstandslijnen (w) ,  ( 7 ; ~ )  
en ( c y )  in de stationnaire zuivere bocht. De.be- 
trekking (41) kan dienen ter contrdle van de 

metingen en we1 door (9) te bepalen uit 

het verband (ip;r) in de zuivere bocht en te ver- 
V W  gelijken met -, 

534. De Stationnaire vlakke bocht. 
Deze vliegtoestand wordt gekenmerkt door het 

feit, dat de dwarshelling y nul is. De vergelijkin- 
gen (12) .  (13) en (14) gaan voor dit bijzondere 
geval over in: 

ar r=O 

9 

L,v + L,r +LE = 0 (12) 
N,v + N,r + N,y = 0 (13) 
Y,v- mV,r. = 0 (43) 

waarin v = V,r. 
Uit (43) volgt 

(44 )  

De waarde van kan worden bepaald 

ult het verband tusschen r en 7 in de stationnaire 
vlakke bocht. 

535. Opmerkingen. 
5351. Combhatie van de resultaten der beschou- 

wingen over den stationnairen zniveren d i p  
en de stationnaire zuivere bocht. 

Uit (23)  en (42)  volgt nog 

- _ _  Ny (L,Nr-NvLr) (45) 
.*. , :., . I .: I,, ' N,N, 

en.uit ( l a ) ,  (19).~(39) en (40) 

. .  5 (L,N,-N~L,) (461 
LEN Y 

Van. dere betrekkingen zal onder 6 gebruik 
worden gemaakt. 

5352. C o n t d e  op de meetresultaten. 
Een contr6le op d e  resultaten v a n  de heschou- 

wingen c.q. metingen gegeven onder 531 t/m 534 
wordt verkregen door toepassing van de uit de 
differentiaal-rekening bekende betrekkingen : - (2) (-) 32 (-) ar = - 1 

at  r=O d r  y = O  ay r=O 

5353. 'Stuwstandslijnen; ' 

De hierboven genoemde stuurstandslijnen en 
krommen, die het verband tusschen de verschil- 
lende, voor de stationnaire asymmetrische vlucht 
karakteristieke grootheden weergeven en die zoo- 
als nader zal blijken een objectieve beoordeeling 
van de statische dwarsstabiliteit mogelijk maken. 
moeten voor een bepaalden vliegtoestand alle 
'worden bepaald bij een constante vliegsnelheid 
V,, bij een zooveel mogelijk gelijke waarde van 
V,/nD en bij dezelfde zwaartepuntsligging. 

Voor een kwalitatieve beoordeeling van de stati- 
sche dwarsstabiliteit van de stationnaire symme- 
trische vlucht bij andere vliegtoestanden en bij 
andere standen van onderstel, kleppen. enz.. zul- 
len ook stuurstandslijnen voor elk dier gevallen 
moeten worden bepaald. Voor de bepaling van 
de statische dwarsstabiliteit bij andere zwaarte- 
puntdiggingen, doch bij dezelfde waarde van V, 
en V,/niD kan een omrekeningsmethode worden 
aangegeven. Dit zal in Dee1 ,I1 van dit rapport ge- 
schieden. 

6. Criteria voop objeetieve b e o o r d d h g  van de 
statisehe dwarsstabiliteit door middel vasl 
vliegproeven, a1 of niet met behulp van 
stuurstandslijnen. 

61. Algemeen. 
Zcoals reeds eerder werd opgemerkt. is het voor 

een objectieve, doch niet kwantitatkm bwordee- 
ling van de statische dwarsstabiliteit voldoende de 
aanwezigheid van besturingsdwarsstabiliteit en 
slipstabiliteit of we1 het teeken van de groot- 
heden L, N, en A door meting in de vlucht vast 
.te stellen. 

Dit zal met behulp van de onder 53 gegeven 
heschouwing mogelijk zijn. De daar genoemde dif- 
ferentiaalquotiEnten. waarvan de waarden door d e  
raaklijnen aan de verschillende stuurstandslijnen 
worden bepaald, zijn n.1. maatgevend v m r  het 
teeken van de stabiliteitsgrootheden. In dit hoofd- 
stuk zal dit n,ader worden toegelicht. 

Wanneer een kwantitatieoe beoordeeling wordt 
gewenscht, dus wanneec men de waarden van N,, 
L, en A zal willen bepalen door middel van vlieg- 
proeven, zal dit, o p  grond van de reeds gegeven 
beschouwingen. ook mogelijk blijken. Hierop zal 
echter in Dee1 11 van dit rapport nader worden in- 
gegaan. 

Opgemerkt dient nog te worden, dat, daar in 
dit rapport alleen de statische dwarsstabi,liteit van 
de stationnaire symmetrische vlucht wordt be- 
schouwd, ook het teeken van L,, N, en A voor de 
stationnaire symmetrische vlucht zal moeten wore 
den bepaald. In verband hiermede zullen de in het 
navolgende te noemen di,fferentiaalquotienten, die 
maatgevend zijn voor dit teeken, steeds gelden 
vmr  den stationnairen symmetrischen vliegtoe- 
stand. Zij moeten dus bepaald worden uit de hel- 
ling van de raaklijn aan de stuurstandslijn in het 
punt, dat overeenkomt met de symmetrischevlucht. 

Verder moet voor w e n  worden gehouden. dat 
de in het navolgende af te leiden criteria, alleen 
zullen gelden voor de normale stationnaire sym- 
metrische 'vlucht van normale vllegtuigen en bij 
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vliegtoestanden. waarbij niet te groote langshelling 
en invalshoek voorkomen, zoodat daarvoor de on- 
der 32 gegeven beschouwingen omtrent krachten 

Allereerst zullen die criteria voor de beoordee- 
ling van de statische dwarsstabiliteit warden be- 
handeld. waarbij het gebruik van den z:g. sliphoek- 
meter noodzakelijk is. Deze criteria zullen noodig 
blijken voor de kwantitatieve bepaling van de 
statische dwarsstabiliteit en in Dee1 I1 nader ter 
sprake komen. Het genoemde instrument zal ook 
in dit deel van het rapport warden heschreven. 
Daar het inbouwen van dit instrument soms niet 
mogelijk is en het voor een objectieve, doch niet 
kwantitatieve beoordeeling. niet noodzakelijk is 
den sliphoek te meten, zullen vervolgens oak cri- 
teria warden afgeleid, voor welker bepaling kan 
warden volstaan met het gebruik van veelal in 
het vliegtuig aanwezige en eenige gemakkelijk 
aan te brengen instrumenten (b.v. stuurbtands- 
meters). 

Tevens zullen voor een meer globale beoordee- 
ling criteria worden gegeven. waarvoor het niet 
noodig is de stuurstandslijnen te bepalen. Dit laat- 
ste is van groot belang, wanneer de beoordeeling 
van de statische dwarsstabiliteit bij meerdere 
waarden van V, en V,/nD enlof verschillende 
standen van kleppen, onderstel. enzi moet geschie- 
den. Een uitvoerig onderzoek met behulp van 
stuurstandslijnen zou dan te omvangrijk kunnen 
worden. . .  

62. Criteria voor de beoordeeling van de stati- 
d e  dwarsstabiliteit met '  behulp van den 
sliphoekmeter. 

Uit de vergelijking onder -531 afgeleid voor 

en momenten geldend blijven. . ..  

den zuiveren slip. 

volgt, daar volgens 323 in normale gevallen Le 
neqatief is, 

(47)  
( 0  
2 0  wanneer L,. < O  

Uit I 

volgt, daar N, in normale gevallen (zie 324) 
negatief is, 

> O  
< O  wanneer N,, > O  

Verder volgt uit (46) 
(&) ' (2) -(3) (2) > O  
h r = O  & z = O  ar T = O  h r=o  < o  

(49) 
> O  
< O  wanneer A (=L,N,--N,L,) 

De navolgende criteria V O O ~  statische dwarsstabi- 
liteit kunnen dus worden aangegeven: 

wanneer (2) < 0. is het vlirgtuig rolstabiel, a* r=O 

wanneer (g)r=o > O ,  is het>vli~gmij. 
richtingssfabiel. 

wanneer 

.~ ~. is het vliegtuig bochfsfabiel. ~ .~ 

tuig niet statisch dwarsstab,iel. .. . . .  
Wanneer hieraan niet is voldaan. is ,het vlieg- 

Ter toetsing van deze criteria is het :noodig de 
stuurstandslijnen ( E : ? )  en ( y : t )  in den station- 
nairen zuiveren slip en de ( E : [ ) -  en (y:r)  estuur- 
standslijnen in de ruivere bocht te bepalen. 

O p  grond van de onder 431 gegeven definitie 
van. slipstabiliteit is het duidelijk, dat de, criteria 

(:) . < 0 resp.(?$)r=O > 0 tevens' uitdrukken 

dat het vliegtuig slipstabiel t.a.v. de rolroeren 
resp.' t.a.v. het richtingsroer is. Volgens de onder 
45 gegeven 'beschouwingen is het dus oak uit dien 
hoofde (statisch) rolstabiel resp. (statisch) rich- 

Ter illustratie zijn in fig. 4 de ( & : I ) -  en ( y : ~ ) -  
stuurstandslijnen gegeven voor den zuiveren slip 
in motorvlucht. gemeten bij een 4-motorig vlieg- 
tuig. type Fokker F 22. Uit de helling der raak- 
lijnen aan deze stuurstandslijnen in het punt over- 
eenkomende met de stationnaire symmetrische 
vlucht kan men op grond van de criteria (47) en 
(48) afleiden, dat het vliegtuig in den beschouw- 
den vliegtoestand slipstabiel t.a.v. de rolroeren en 
het richtingsroer. dus oak 101- en richtingssta- 
biel is. 

r r=O 

tingsstabiel. : . 

w-m m.5. I n 

N_-~ 

sIICIcID- 
1.--y___ 

.. 

Fig. 4 ( E ? ) -  en ( y : Z ) -  stuurstandslijnen vow den mi- 
veren slip, gemeten bij een Pokker F 22 vliegtuig. 
. .  

63. 'Criteria voor de beoordeeling van de stati- 
sche dwarsstabiliteit zonder gebruik te ma- 
ken van den sliphoebeter.  

631. Beoordeeling door qiddel van den station- 
nairen zuiveren slip. 

Uit 

(21) . .  . .  
volnt. daar Y, en Ll'negatief zijn (zie 322) .  . .  

( $ ) L o  < O  > o  ;, .. 
wanbeer .: Lv . < O  > o  , (50) .. . 

. .  ~. . . . ~ . . ~ .  . . . -  Uit ..,. . 

~ 

volgt, daar Y,, en N, negatief zijn. 

( 2 2 )  



'O ( 51 )  
( 0  

wanneer N, > O  

De navolgende criteria kunnen dus worden aan- 
gegeven: 

wanneer (2) < 0, is het vliegtuig rolstabiel, ay, r = O .  

wanneer ($)r=o > 0. is het vliegtuig 
richtingsstabiel. - 

Voor een beoordeeling volgens deze criteria is 
het noodig de stuurstandslijnen (wp) en ( y : l y )  
in den stationnairen zuiveren slip te bepalen. . 

AIS voorbeeld zijn in fig. 5 van een tweemotorig 
vliegtuig, type Douglas DC5. de (6 ;vp) -  en ( y : y ) -  
-stuurstandslijnen gegeven voor den zuiveren slip 
in zweefvlucht. Uit de helling der raaklijnen aan 
deze stuurstandslijnen in het punt overeenkomen- 
de met de stationnaire symmetrische vlucht, blijkt 
volgens het voorgaande, dat het vliegtuig in den 
beschouwden vliegtoestand rol- en richtingssta- 
biel is. 

.. 

Fig. 5. (Gy)- en (7;Y)-  stuurstandslijnen voor den 
ruiveren slip, gemeten bij een Douglas DC 5 vliegtuig. 

Aannemende dat de ( e ; y ) -  en (y;y)-stuur- 
~standslijnen in de omgeving van de stationnaire 
symmetrische vlucht een regelmatig verloop heb; 
ben kan voor een globale beoordeeling van de rob 
en richtingsstabiliteit worden volstaan met de be- 

palin'g van het teeken van - en - voor niet te 

groote waarden van E ,  y en ip 

E Y 
v Y 

Dit leidt tot de volgende formuleering: 
Een vliegtuig is rolstabiel, indien in den station- 

nairen zuiveren slip het rolstuur m&t worden uif- 
geslagen m a r  de rijde van de omlaag gerichte 
vleugelhelft: 

Een vliegtuig is richtingsstabiel, indien in den 
stationnairen zuiveren slip hef richfingsroer m m t  
worden uitgeslagen naar de zgde van de omhoog 
gerichte vleugelhelft. 

Het bovenstaande wordt gefllustreerd door fig. 3 
- (linkerhelft). . .. . ' 
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632. Beoordeeling door middel van 'stationnaire 
- slippende bochten. 

Allereerst wordt nagegaan hoe de richtingsstabi- 
liteit kan worden beoordeeld. 
Uit 

volgt, daar N, negatief is (zie 324) 

> O  (52)  
(0 

wanneer N, > O  

Aannemende dat liet verloop van - d e  ( r ; t ) -  
-1ijnen in de omgeving van de symmetrische vlucht 
regelmatig is, wil dit zeggen: 

In een stationnaire slippende bocht, waarbij de 
rolroeren zijn uitgeslagen en het richtingsroer . in 
den middenstand wordt gehouden, zal het vlieg- 
tuig, wanneer het richtingsstabiel is, naar dezelfde 
zijde draaien als waarheen het slipt. 

Wanneer het vliegtuig niet richtingsstabiel is, 
zijn de shp en de draairichting tegengestela. - 

.Thans .zal worden nagegaan op welke wijze in 
de beschouwde asymmetrische vlucht de bocht- 
stabiliteit kan worden onderzocht. 
Uit. .. . . .  (-) i )E . = -- 1 (LvN1-N,L,)- . .(27) 

. .  hr y = O  L,N,. . .  .. en 
9 ( L,N, - NvLr)  .( 29) 

volgt, daar L,. Y, en N, negatief ziin. dat. wanneer 
het vliegtuig richtingsstabiel is'. 

Aannemende dat het verloop van de (8;r)-  en 
( & ; i p )  4uurstandslijnen in de omgeving van de 
symmetrische vlucht regelmatig- is; wil dat zeggen: 

In e.en stationnaire slippende bocht, waarbij de 
rolroeren zijn uitgeslagen en het richtingsroer in 
den middenstand wordt gehouden, zal een vlieg- 
tuig. dat richtingsstabiel is, 'naar dezelfde zijde 
draaien waarheen het rolstuur is .uitgeslagen, in- 
dien het vliegtuig ook bochtstabiel is. Tevens is 
dan de naar de binnenzijde van de bocht gekeerde 
vleugelhelft omlaag gericht. . . . 

Indien het vliegtuig we1 richtingsstahiel is, doch 
niet: bdchtstabiel. dan dra,ait het vliegtuig. naar' de 
zijde tegengesteld aan die naar welke het rolstuur 
uitgeslagen is; de naar de binnenzijde v a n ~ d e  bocht 
gekeerde vleugelhelft is daarbij omlaag gericht. . 
Het voorgaande wordt gefllustreerd door fig. 6. 

Het onderzoek naar de rolstabiliteit kan als 
volgt geschieden. .. 
Uit 

(32)  

< O  (54)  

Lv - 
L, 
- _ _ -  

volgt, daar L,'positief is (zie 323) .  . 

> O  
> O  wanneer L, 

Aannemende dat het verhand tusschen r en t in 
de omgeving van de symmetrische vlucht regel- 
matig is, wil dit zeggen: 

In een stationnaire slippende bocht. waarbij het 
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BOCHTSTABIEL TEVENS 
BE STURINGSDWARSSTABIEL 

T.AV. DE ROLROEREN 

BOCHTONSTABIEL T E V E N S  
B~STUAING5DWAFSONSTAlE L 

T.A.V. DE ROLROEREN 

Fig. 6. Stationnaire slippende rechterbocht, waarbij de rolroeren alleen zijn uitgeslagen (richtingsroer in den middenstand), 
van een bochtstabiel resp. bochtonsrabiel vliegtuig. Verondersteld is dat beide vliegtuigen richtingsstabiei zijn. 

richtingsmer is uitgeslagen en de rolroeren, in den 
middenstand worden gehouden, zal het vliegtuig, 
wanneer het rolstabiel' is, naar dezelfde zijde 
draaien als waarheen het slipt. 

Wanneer het vliegtuig niet rolstabiel is, zijn de 
slip en .de draairichting tegengesteld. 

De bochtstabilifeit kan in de beschouwde asym- 
metrische vlucht als volgt worden onderzocht, 
Uit 

(-) aY = .- -1- (L,N,-N,L,) ( 3 3 )  ar r=O N..L, 
en 

(LvNr-NvLr) (35) 

volgt. daar N, en Y, negatief zijn en L, positief is. 
dat. wanneer het zdieatuia rolstabiel is. 

( 5 5 )  
> O .  
( 0  

wanneer A i",j en(%) " <"o 
3r e = O  E = O  > O  

Aannemende dat het verloop van de ( y ; r ) -  en 
(y:iy)-stuurstandslijnen in de nabijheid van de 
stationnaire symmetrische vlucht regelmatig is, wil 
dit zeggen: . 

In een stationnaire slippende bocht waarbij het 
richtingsroer is uitgeslagen en de rolroeren in den 
middenstand worden gehouden, zal een vliegtuig 
dat rolstabiel is, naar dezelfde zijde draaien, waar- 

heen het richtingsroer is uitgeslagen, indien het 
vliegtuig bok bochtstabiel is. Tevens is dan de naar 
de binnenzijde 'van de bocht gekeerde vleugelhelft 
omlaag gericbt. 

Indien het vliegtuig wel rolstabiel is, doch niet 
bochtstabiel. dan wordt de bocht in tegengestelde 
richting doorloopen: hierbij is de omlaag gericbte 
vleugelhelft eveneens naar de binnenzijde van' de 
hocht gekeerd. 

Door fig. 7 wordt een en ander weergegeven. 
O p  grond van de onder 431 gegeven definitie 

van besturingsdwarsstabiliteit is het duidelijk, dat 

de criteria ($),=o < 0. resp. (2) ar E = O  < 0.  

tevens uitdrukken, dat het vliegtuig besturings- 
dwarsstabi,el is t.a.v. de rolroeren resp. t.a.v. bet 
richtingsroer. Volgens de onder 45 gegeven be- 
schouwingen is het dus ook uit dien hoofde bocht- 
stabiel, wanneer het slipstabiel t.a.v. het richtings- 
roer resp. slipstabiel t.a.v. de rolroeren is. 

Te r  illustratie hiervan is in fig. 8 voor een 
Douglas vliegtuig, type DC5, de (y;r)-stuur- 
standslijn gegeven v w r  slippende bochten in 
zweefvlucht met het rolstuur in den middenstand. 
Uit de helling van de raaklijn in het punt, over- 
eenkomende met de stationnaire symmetrische 
vlucht kan men afleiden dat het vliegtuig bestu- 
ringsdwarsstabiel is t.a.v. het richtingsroer. 

BOCHTONSTAWEL TEVENS 
BESTURINGSDWARSONSTABIEL 

TA.V HET RICHTINGSROER 
.. 

BOCtiTSTAB EL T E V E N S  
BESTURINGSDWARSSTABIEL 
1 A . V  H E T  RICHTINGSROER 

Fig. 7. Stationnaire slippende rechterbocht. waarbij het richtingsroer all64.n isuitgeslagrn (rolroeren in den middenstand), 
van een bochtstabiel resp. bochtonstabiel vliegtulg. Verondersteld is dat beide vliegtugen rolrtabiel zijn. 



20 

Daar het, vliegtuig in dezen vliegtoestand ook 
rolstabiel (zie fig. 5) (dus ook slipstabiel t.a.v. de 
rohoeren) bleek te zijn. is het volgens het criterium 
(55). ook bochtstabiel. 

&H-lhw-yRyTx I 
IN CAICCN 

KEIYE-0 r I" cwIc&w,5Ec 

Fig. P .  ( Y : r ) -  stuurstandslijn voor slippende bochten met 
de rolroeren in den middenstand. gemeten bij een 

Douglas ,DC 5 vliegtuig. 
. .  - .  

Een 'cdmbinatie van de criteria (52) t/m (55) 

: Een vliegtuig is statisch dwarsstabiel,. Gdien aan 
leidt tot de navolgende formuleering: 

de beide navolgende vmrwaarden is voldaan: 
. .  . .  

. .. 
.. 

. .  

~ ... . .  . .  

en de richtingsroerui'tslag bij de proef P. naar 
dezelfde zijde zijn gericht. 

Hoewel voor het toepassen'van het voorgaande 
criterium de richting van den slip moet worden 
geobserveerd. is hiervoor de aanwezigheid van 
den sliphoekmeter niet noodig. De richting van 
den slip wordt n.1. aangegeven door de sichting 
waarin een zwaartekrachtsdwarshellingmeter (b.v. 
het instrument met het kogeltje. dat veelal is ge- 
combineerd met den bochtaanwijzer) uitslaat. Men 
kan derhalve dit criterium nog als volgt formu- 
leeren: 

Een vliegtuig is statisch dwarsstabkl, Endien bij 
het beschrijven van stationnaire slippende bochten 
zoowel met het richtingsroer als met d e  rolroeren 
alliin. (waarbij het andere roer in den middenstand 
-wordt gehouden) de bochtaanwijzer en de zwaar- 
tekrachtsdwarshellingmeter uitgeslagen zijn m a r  
de zijde. waarheen het rolstuur resp. het richthgs- 
roer is uitgeslagen. 

Ter illustratie hiervan is fig. 9 gegeven, 

Fig. 9. Stuiirstanden met aanwijzing van den bochtaanwijzer en den zwaartekrachtsdwars- 
hellingmeter in een stationnaire slippende reehterb?cht, met de rdroeren. resp. het richtings- 

roer in den middenstand. bij een statisch dwarsstabiel vliegtuig. 
, . . ~  

10.. bij het beschrijven van stationnalre slippende 
bochten met het rolstuur alliin en waarbij het 
richtingsroer in den middenstand wordt gehouden, 
draait en slipt het vliegfuig naar dezelfde zijde als 
die naar welke bet rolstwr is uitgeslagen. 
20. bij het beschrijven van stationnaire slippenife 

bochten met het .richtingsroer~allSn en waarbij het 
rolstuur in den middenstand wordt gehouden, 
draait en slipt het vliegtuig naar dezelfde zijde als 
die naar welke het richtingsroer is uitgeslagen. 

Opmerking. 
Uit het voorgaande zal het duidelijk zijn dat dit 

criterium meer bevat dan noodig is. Immers wan- 
neer aan het gedeelte 10. is voldaan zal het vlieg- 
tuig richtings- en bochtstabiel zijn: uit de gelijke 
richting van slip en richtingsroeruitslag volgens 
P. volgt dan dat het tevens rolstabiel is. Daar 
reeds door lo. is vastgesteld, dat  h e t  vliegtuig 
bochtstabiel is, moeten vanzelf de draairichting 

Bij de formuleering van beide laktstgenoemde 
criteria is aangenomen, dat de stuurstandslijnen 
(E;c)  en ( ~ ; y )  en het verband tusschen r en 7 

in de slippende bocht beschreven met het rich- 
tingsroer alleen. alsmede de stuurstandslijnen 
( p r )  en ( y ; y )  en het verband tusschen r en 7 .  

in de slippende bocht beschreven met de rolroeren 
alleen; geen onregelmatig verloop vertoonen in de 
omgeving van de stationnaire symmetrische vlucht: 

Een meer nauwkeurige beoordeeling van de 
bochtstabiliteit kan geschieden door de stuur- 
standslijnen ( e x )  of (cy). in de stationnaire 
slippende bocht waarbij alleen de rolroeren zijn 
uitgeslagen, te bepalen. Tevens moet dan met be- 
hulp van de stuurstandslijn ( y : y )  voor den sta- 
tionnairen zuiveren slip (zie 631) het teeken van 
N, worden vastgelegd. Ook kan de meting van de 
buchtstabiliteit geschieden door de Lxpaling van de 
stuurstandslijnen (y:r)  en ( y ; y )  in de station- 
naire slip,pende bocht waarbij alleen het richtings- 
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roer is uitgeslagen. In dit geval mOet dan tevens 
met behulp van de stuurstandslijn (a ;y~)  voor den 
stationnairen zuiveren slip (zie~631 ) het teeken van 
L, worden vastgelegd. . .. : . . '  

Opmerking. 

, . . . . . . 
. .  , - .  

Daar _ . _ . .  I .  . . .  . 

is het niet noodzakelijk dat N, > 0 om uit de aan- 
wezigheid van ,besttiringsdwarsstabiliteit t.a.v. de 

--.rolroeren tot bochtstabiliteit .te ~ kunnen-. conclu- 
deeren. N, behoeft n.1. slechts aan de voorwaarde 
te voldoen dat 

- -  

. .  . .  

Nv > - YvNr  m -  (zie ook onder 45) .  

Stel nu dat men het geval heeft, dat van een 
bepaald vliegtuig- ' ' 

A > 0 (bochtstabiel) 
L, < 0 (rolstabiel) en 

O > N ; > , -  YvNr ~ (richtingsonstabiel). 
m V," 

Het vliegtuig is dan besturingsdwarsstabil f .a .v .  
.de rolr6eren en het richtingsroer (zie 4323). 

Wanneer met dit vliegtuig stationnaire slippen- 
de bochten warden beschreven, waarbij het rich- 
tingsroer in den middenstand wordt gehouden en 
waarbij aan het rolstuur een kleine uitslag naar 
rechts is gegeven (da  n,egatief) dan heeft deze 
stationnaire beweging de navolgende eigenschap- 
pen (af te leiden uit de evenwichtsvergelijkingen 
onder 5321): . .  

.. .~ . 
, . Dit wil zeggen een stationnaire asymmetrische 

richtingsroer in den middenstand- 
rolstuur naar rechts - .  ' . 
slip naar rechts 
dwarsbelling naar rechts 
draaisnelkeid naar links . .. 

Een dergeliike' eigenschqp moet 'voor een nor- 
maal vliegtuig als ongewenscht worden beschouwd 
en is ook in strijd met verschillende y-eiligheids- 
voorschriften, waarbij wordt geeischt, dat na on- 
klaar raken van een stuurinrichting een gedeelte- 
lijke besturingsmogelijkheid behouden moet blijven. 

Slechts indien N, > 0 zal het bovenbeschreven 
bezwaar opgeheven zijn. 

Een analoog bezwaar kan optreden bij de sta- 

beweging met .. . . 

. .  

' . 

.tionnaire :slippende: hocht. waarbij . alleen aan.  het 
richtingsroer een kleinen uitslag is gegeven en het 
rolstuur in den. middenstand wordt gehouden, .in 
het geval dat 
I..> : 

. .  
~ ~, A > 0 .(bochtstabiel) 

: .N<> 0 (richtipgsstabielj en 
. . .. 

. .  
.~ . Y"L, .O < L, < - - (rolonstabiel). ' mVw . :.. 

Uit de betrekking (35) en de evenwichtsverge- 
lijkingen onder 5322 volgt, dat in dit geval een sta- 
tionnaire asymmetrische vliegtoestand kan ont- 
staan met 

rolstuur in den middenstand 
richtingsroer naar rechts , slip naar rechts '.* .. , 

dwarshelling naar ' rechts' ' ' '.. .'= ~ ,. . ' 
draaisnelheid naar links ~ . 

Indien L, < 0 !ian deze ongewenschte vliegtoe- 
stand niet optreden. 

Uit ,bet voorgaande blijkt wederom, dat voor 
het verkrijgen van goede besturingseigenschappen 
steeds aan de voorwaarden L, < 0 en N, > 0 moet 
zijn voldaan. 

633. Beoordeeling door middel van den station- 
+en ~ zuiveren slip en stationnaire zuivere 
bocliten. ~ , 

. .  , 
. t  . 

. . .  . .  
, .  Uit '.I~ . ~ .  ~ . .  

volgt, daar N,, Le en N, negatief zijn, dat, wan- 
neer een uliegtuig richtingsstabiel is 

(56) 
> O  

wanneer A ( 0  
Daar zooals uit 

volgt. steeds . . . . . .- . . .  

. .  
.en,., zka l s ,  uit '. . . .  

(23 )  
da Lv Ny 

volgt. voor een rol- en richtingsstabiel vliegtuig 

.. . 
kan (56). ook als. volgt worden. geschreven: 

' Wanneer een oliegtuig rol-  en richtingsstabiel is, 
.. ~ . ~. .. . . . . ... 

is. :; .. . . , . . . . .. 

Dit criterium kan worden gebruikt voor een 
meer nauwkeurige beoordeeling van de bochtstabi- 



liteit, met behulp van de (&;y)-stuurstandslijnen, 
bepaald in den stationnairen zuiveren slip en in de 
zuivere bocht. Aangezien het criterium alleen geldt 
voor een rol- en richtingsstabiel vliegtuig, moet 
tevens b.v. met behulp van de ( 8 : ~ ) -  en ( y : y ) -  
stuurstandslijnen voor den stationnairen zuiveren 
slip het teeken van L, en N, worden vastgelegd. 

Wanneer men aanneemt dat  het verloop van de 
stuurstandslijnen in de omgeving van de station- 
naire symmetrische vlucht regelmatig is, kan men 
voor een globale beoordeeling het criterium (57) 
oak als volgt stellen: 

Wanneer een vliegtuig rol- en richfingsstabiel is, 
is, 

Beschouwt men nu het geval. dat bij een zelfden 
constanten richtingsroeruitslag y1 achtereenvolgens 
een stationnaire zuivere slip en een stationnaire 
zuivere bocht worden uitgevoerd, dan gaat dit cri- 
terium over in 

.Op  dezelfde wijze vindt men, wanneer bij een 
-zelfden constanten rolroerslag cl. achtereenvolgens 
een stationnaire zuivere slip en een stationnaire 
zuivere bocht worden uitgevoerd, het criterium 

Y,=O 

.of in woorden: . . 

Wann,eer een vliegtuig rol- en richfingsstabiel is, 
is het vliegtuig bochtstabiel, indkn bij pen bepaal- 
den constanten richtingsroeruitslag de absolute 
waarde van den rolroeruitslag in den zuiveren slip 
grooter is dan din in de zuivere bocht bij dien zelf- 
den richtdpgsroeruifslag. ~. 

Enook:  
Wanneer een vliegtuig rol- en richfingssfabiel is, 

is het vliegtuig bochtstabiel, indien bij ,een bepaal- 
.den constanten rolroeruitslag de absolute waarde 
van den rlchfingsroeruitslag in den zuiveren sllp 
kleiner is dan die in de zuivere bocht bu dien zelf- 
den rolroeruitslag. 

64. Overzicht. 

Het.onderzoek van de besturingsdwarsstabiliteit 
en slipstabiliteit beschreven onder 43 alsmede de 
onder 62 en  63 afgeleide criteria geven een aantal 
wegen aan, volgens welke een objectieve beoor- 
deeling van de statische dwarsstabiliteit van sta- 
tionnaire symmetrische vliegtoestanden bij een be- 
paalde vliegsnelheid, een bepaalde waarde van 
V h D ,  een bepaald gewicht en een bepaalde 
zwaartepuntsligging, mogelijk is. 

Bij de opstelling van deze criteria zijn- eenige 
aannamen gedaan. waardoor aan hun geldigheid 
eenige beperkingen zijn'opgelegd. 
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De van belang 'zijnde tieperkingen zijn: 

10 Het vliegtuig moet van norm,ale constructie zijn. 
Dit staat in verband met de aannamen omtrent 
het teeken van eenige aerodynamische krachten 
en momenten, behandeld onder 3 .  

20 De langshelling 0 van de te onderzoeken sta- 
tionnaire symmetrische vlucht mag niet te groot 
zijn. .. / 

D e  waarden van 0 tot welke de criteria een 
voldoende benadering gwen, worden bepaald 
door de waarden. waarbij cos 0 nog door 1 
mag worden benaderd. De langshelling zal dus 
xusschen ca. -15' #en +15' moeten liggen. . 

30 De invalshoek-van de te onderzmken station- 
naire vluchten mag niet te groot zijn. Deze 
wordt beperkt tot die waarden, waarbij de on- 
der 3 gedane aannamen omtrenthet teeken van 
eenige aerodynamische krachten en momenten. 

-. m.n. het teeken van L, (dempend moment om 
de langsas), nog geldig zijn. 
Bqpaalde wakrden voor a kunnen niet worden 
aangegeven. Globaal kan men zeggen, dat d,e 
itnvalshoek zal moeten-liggen tusschen.de waar- 
de bij de beste snelheid.voor het stijgen en de 

1 waarde behoorende bij 2.9. oversnelheid. 

+ De voor de toepassing van de criteria,, waarbij 
niet van stuurstandslijnen gebruik wordt ge- 
maakt, uit te voeren stationnaire asymmetri- 
sche vluchten. mogen slechts weinig afwijken 
van de stationnaire symmetrische en moeten 
.worden uitgevoerd bij dezelfde vliegsnelheid 

-:-Len bij dezelfde motorregeling (zelfde waarde 
'van VJnD) als die bij de te onderzoeken sta- 
tionnaire symmetrische vlucht. . . 
Globaal beschouwd zal men dan de asymme- 
trische vliegtoestanden moeten beperken tot di,e 
vliegtoestanden waarbij. nog de waarden van 
sin z en sin y mogen worden vervangen door 
r en y., De waarden van den sliphoek en de 
dwarshelling zullen daarbij dus moeten liggen 
tusschen ca. -100 en +lo". 
Bij de toepassing der criteria waarvoor de be- 
paling van stuurstandslijnen noodig is - en 
die voor een meer nauwkeurige beoordeeling 
der statische dwarsstabiliteit steeds de voor- 
keur verdienen - wordt steeds de  helling van 
de stuurstandslijn in het punt, dat overeenkomt 
met de 'stationnaire symmetrische vlucht, be- 
paald. 

5 O  De roerwerking van richfingsroer en rolroeren 
moet normaal zijn. Een richtingsroeruitslag moet 
geen moment van belang om de langsas kun- 
nen qpwekken, terwijl een rolroeruitslag geen. 
moment van belang om de t q a s  mag veroor- 
zaken. 

- 

- 

~. 

I *  

* .  
In de navolgende tabel is een overzicht van de 

in dit rapport aangegeven criteria en beoordeelings- 
mogelijkheden gegeven; . ,  

http://tusschen.de
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: Tenslotte zijn hieronder nog de voorwaar- gevat met vermelding van hun beteekenis 
den voor de besturmgsdwarsstabiliteit en slip- voor de beoordeeljng der statische dwarssta- 
stabiliteit - uitgedrukt in symbolen',- samen- biliteit. 

, 
.. . ., 

BesturinSsdwarsstabiiiteif 

het richtingsroer 

indien N, > 0 

... . . 
~ .- 

tiiche .dwirsstabiliteit 

.. . .. 

. .  . . . 
. .  

. .  
.. 

. I  : 
. 

. .. 

, ... 
-. . .. - 

, .  ~. , .  
. .  

.~ ...,.. 

. .  

.. 
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DEEL 11. 
Bepaling van de werkzaamheid van het richtingsroer en  de rolroeren; berekening 

van de statische dwarsstabiliteit. 

1. Inleiding. 
In Deel I van dit rapport zijn de criteria afge- 

leid voIgens welke op objectieve wijze kan wor- 
den beoordeeld of een vliegtuig besturingsdwars- 
stabiel en slipstabiel en daarmede statisch dwars- 
stabiel is in normale stationnaire symmetrische 
vlucht. 

Gebruik makende van de  vergelijkingen, die 
het evenwicht in een weinig.van de stationnaire 
symmetrische vlucht afwijkende stationnaire asym- 
metrische vlucht verzekeren. t.w.: 

L,v + L,r + LEE = o  (12)') 
N,v+N,r+N,y  = 0 (13) 
Y,v + mgyt - mV,r = 0 (14)  

konden de navolgende voorwaarden voor de stati- 
sche dwarsstabiliteit worden afgeleid: 

N , ~ >  0 (richtingsstabiliteit) 
C, < 0 (rolstabiliteit) 

L, N, - L, N, > 0 (bochtstabiliteit) 

Voorts zijn verschillende criteria afgeleid, die 
het mogelijk maken na te gaan of aan deze voor-. 
waarden is voldaan: een overzicht hiervan is ge- 
geven in Dee1 I van dit rapport onder 64. 

De criteria, die een kwantitatieve beoordeeling 
van de statische dwarsstabiliteit mogelijk maken. 
vereischen de bepaling van 2.9. stuurstandslijnen. 
Zooals reeds in Deel 1 van dit rapport is gebleken, 
wordt de benaming stuurstandslijn bij de dwars- 
besturing gebruikt: 

1". voor het verband tusschen den richtings- of 
den rolroerhoek in bepaalde typen van sta- 
tionnaire asymmetrische vluchten en een der 
grootheden, die deze vliegtoestanden kenmer- 
ken (nl. t. y of r ) .  

2'. voor het verband tusschen den richtingsroer- 
hoek en den rolroerhoek bij stationnaire 
asymmetrische vluchten. 

Uit de helling van de raaklijn aan de stuur- 
standslijnen in punten. die overeenkomen met de 
stationnaire symmetrische vlucht. kunnen, indien 
de 2.9. roercefficienten van de dwarsbesturing be- 
kend zijn. de grootheden worden afgdeid, die de 
mate van statische dwarsstabiliteit van de  station- 
naire symmetrische vlucht bepalen. De wijze, waar- 
op dit kan geschieden en de bepaling van de rich- 
tings- en rolroercoeffici@nten zal in dit deel worden 
behandeld. Hierbij zal gebruik worden gemaakt 
van de reeds in Dee1 I afgeleide betrekkingen: ") 

. * )  Voor de hiw gebruikte notaties wordt verwezen haar 
Dee1 I van dit rapport onder 2. 

De nummering van de formules en figuren sluit aan bij 
die van Dee1 I van dit rapport. 

") In verband met de keuze van den gcaad als hoek- 
eenheid (zie onder 23) treedt in het tweede lid van ( I S )  en 
(19) de factor 57.3 op. Voarts is I door u vervangen. het- 
gee". daar zoawel 0 als y klein rijn, toelaatbaar is ( l i e  Dee1 
1, onder 2 ) .  

N" 57.3 ay 
K= - - v, (-1 ar w = o  

en 

(44)  
Y" ar am 

m 

Ook langs anderen weg kunnen de stabiliteits- 
grootheden worden berekend. Zoo kan b.v. ge- 
bruik worden gemaakt van stuurstandslijnen. ge- 
meten in stationnaire slippende bochten. waarbij 
het richtingsroer of de rolroeren in den midden- 
stand worden gehouden: hiervoor werden onder 
532 in Dee1 I van het rapp,ort eenige betrekkingen 
afgeleid. 

Voor de meting van den sliphoek I wordt de 2.9. 
sliphoekmeter gebruikt, dit instrument wordt onder 3 
behandeld. Onder 4 en 5 worden resp. de invloed 
van een zwaartepuntsverplaatsing op de stabili- 
teitsgrootheden en de bepaling van de roercoeffi- 
cienten. de stabiliteitsgrootheden en eenheidsroer- 
momenten hehandeld. terwijl onder 6 wordt aan- 
gegeven, hoe de verandering van het verticale 
staartoppervlak kan worden berekend. welke noo- 
dig is om een niet bochtstabiel vliegtuig een be- 
paalde mate van bochtstabiliteit te doen verkrijgen. 

Tenslotte is onder 7 een practische toepassing 
van het behandelde gegeven, waarbij gebruik is 
gemaakt van meetgegevens. verkregen bij dwars- 
stabiliteitsproeven, welke vanwege dit labratorium 
in 1930 en 1931 met het vliegtuig type Jumbo van 
de Koninklijke Luchtvaart Maatschappij werden 
uitgevoerd. Dit voorbeeld is als illustratie bedoeld. 
De destijds gebruikte meetapparatuur maakte een 
groote meetnauwkeurigheid niet mogelijk. Voor 
het meten van de roerhoeken werd b.v. gebruik 
gemaakt van stuurstandsmeters *), verbonden aan 
de kabels van het stuurmechanisme. Deze instru- 
menten, die voor een kwalitatief onderzoek van de 
langs- en dwarsstabiliteit zeer goed voldoen. zijn 
VOOI een kwantitatieve beproeving niet steeds vol- 
doende nauwkeurig. ") 

*) Voor een beschrijving van dit instrument kan worden 
verwezen naar Lit. No. 4. 

") Thans worden door dit laboratorium roerstandsmeters 
ontwikkeld, die direct aan de roeren zijn gekoppeld en de 
roeruitslagen langs electrischen weg op afstand aanwijzen. 
De aanwijzing dezer instrumenten is anafhankelijk van de 
eigenschappen van het stuuroverbrengingsmechanisme. Zij 
zijn dientengevolge zeer geschikt voor metingen ter bepaling 
van coefficienten. e.d. 

. 
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2. Definities, notaties en eenheden. 
Hiervoor kan in de eerste plaats worden ver- 

wezen naar Dee1 I van dit rapport (fig. 1 en tekst 
onder 2 ) .  In het navolgende zal n q  van eenige, 
daar .niet genoemde notaties en definities. gebruik 
worden gemaakt. Deze.zullen onder 21 en 22 wor- 
d,en opgesomd; onder 23 z'ullen de eenheden van de 
stabiliteitsgrootheden, enz., die voor de praktische 
toepassing het meest geschikt zijn, .worden ge- 
geven. 

21. Definities. 
Zwaartepuntsligging. 
Deze wordt aangcduid door de -'coordinaten 

x, y en in een rechthoekig assenstelsel. waar- 
van de oorsprong samenvalt met de projecti,e van 
het voorste punt -der koord,e van den bovenvleugel 
op het symmetrievlak. 

De X-as is even'wijdig aan de koorde van den 
bovenvleugel. de- richting is in tegenstelling met 
die van de X-as naar achteren positief. De 2 - a s  
ligt in het symmetrievlak en staat loodrecht op de 
koorde van den bovenvleugel. de positieve richting 
is naar beneden. De 7 - a s  wordt naar iechts posi- 
tief gerekend. 

_ _  

Roercoejjicienten. 
Door deze coefficienten wordt in een bepaald 

gebied van den totalen roeruitslag een benaderde 
waarde voor de verandering van het roermoment 
per graad roeruitslag gegeven. De richtings- en 
rolroerc&ffici@nten zullen onder 22. Notaties in 
formules worden uitgedrukt. 

22. Notaties. 
AY verandering van den richtings- 

roerhoek.. 
AN,=N,Ay verandering van het moment der 

verticale staartvlakken bij een 
verandering ~ Ay van den rich- 
tingsroerhoek. 

E" totaal oppervlak van' de verticale 
staartvlakken. 

F;. oppervlak van het beweegbare 
deel der. verticale staartvlakken. 

1 afstand van de richtingsroeras tot 
den oorsprong van het vliegtui'g- 
assenstelsel * ) ,  

stuwsnelheid (VcI = V,"~  vc) q stuwdruk. 

V, 

k, richtingsroercoefficient; deze wordt 
. .  e o  

AN0 
q F v I A Y  

.- 
gegeven door k, = - 
(zie ook 21)  

*) Bij metingen ter bepaling .van de roerco@tf&nten 
wordt. zooals in dit deel vanhet  rapport nader zal worden 
hesproken. door ballastverplaatsing het zwaartepunt v u -  
plaatst. Het is gebruikelijk.1 dan te betrekken op de gemid- 
d$de zwaartepuntsligging. Dit is in het algemcen toelaat- 
baar, aangezien de rwaartepuntsverplaatsingen steeds klein 
ziin t.0.v. 1. 

A& verandering van den stand der 
. .  beide rolroeren, in 'den zin van 

de verandering van den rechter- 
rolroerhoek. Wanneer d,e veran- 
dering van linker- en  rechter rol- 
roerhoek afzonderlijk wordt be- 
schouwd, zullen de indices l en r 
worden gebruikt. 

AL,=L, A e  verandering van het moment der 
rolroeren. 

f a  oppervlak van een rolroer. 
oppervlak van de beide rolroeren 
tezamen. 

b spanwijdte van den vleugel. 
rolroercoefficient: deze wordt ge- . 
geven door 

k, = - 

Fe 

k, 
A L  

b 
q f ,  2 cf?l&r + 

(zie ook 21) 
verplaatsingen van het zwaarte- A;, A; en  
punt in de positieve richtinge? 
van X ,  V- en Z-as. 

25 invalshoek van het kielvlak. 
Cll normaalcoefficient der verticale 

staartvlakken. 

23. Eenheden. 
E ,  y .  111 en z in graad. 
r. w ., graadlsec. 
L, en N, ,. kgmlgraad. 
L, en N, ' ., kg sec. 
L, en N, ,, kgm seclgraad. 
A = L,.N, - LrN: ,, kg'm sec'igraad. 
Y,, ,, kg seclm. 

3. Beschrijving van den sliphoekmeter. Montage- 
correctie voor sliphoek- en  dwarshellingmeter. 

Voor de bepaling van de  stuurstandslijnen - 
die. zooals reeds in het voorgaande is opgemerkt. 
de basis vormen voor een kwantitatieve .beoor- 
deeling der statische dwarsstabiliteit - is het 
0.a. noodig den sliphoek z te meten. Hiertoe werd 
het instrument geconstrueerd, dat in fig. 10 is af- 
gebeeld. 

Het bestaat uit een profielbuis a,  die aan de 
onderzijde den arm b met schaalverdeeling c 
draagt. In de buis a is een as d gelagerd, waarop 
aan de bovenzijde een windvaan e en aan de 
onderzijde een arm f met wijier bevestigd is. Een 
hoekverdraaii'ng van de windvaan ten opzichte 
van de profielbuis kan dus op de schaal worden 
afgelezen. 

De profielbuis wordt zoodanig aan  het vliegtuig 
bevestigd. dat de windvaan zich in een .gebied 
van het stroomingsveld bevindt, dat .zoo weinig 
mogelijk. gestoord wordt door deelen van het 
vliegtuig. Voorts wordt er zorg voor gedragen. 
dat de as van het instrument evenwijdig aan de 
Z-as wordt opgesteld. 

In het algemeen zal 'het instrument niet z66 
nauwkeurig gemonteerd zijn, dat  in de symmetri- 
sche vlucht de wijzer precies het nulpunt van de 
schaal aanwijst. Men kan de aanwijzing in de 



Fig. 10. Sliphoekmeter. 

symmetrische vlucht echter nauwkeurig hepalen 
[ zie hieronder) en  deze als ,,montage-correctie" 
op de aanwijzing in den slip in rekening brengen. 
De zoo gecorrigeerde aanwijzing van den slip- 
hoekmeter is dan. zooals men aan de hand van 
fig. 11  kan zien, gelijk aan den hoek 6 tusschen 
de projectie van de relatieve stroomingsrichting 
OP het XY-vlak en het svmmetrievlak van het 
vliegtuig. 

S en den sliphoek 7 ,  n.1. 
Uit fig. 1 1  volgt verder het verband tusschen 
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Aangezien de waarde van den invalshoek u in 
normale gevailen steeds zoodanig is, dat met . 
groote benadering cos a = 1 gesteld mag wor- 
den, is dan de aanwijzing van den sliphoekmeter 
(gecorrigeerd voor de montage-fout) gelijk aan ' 
den sliphoek. 

Ook de dwarshellingmeter zal in het .algemeen 
niet zoo gemonteerd zijn, dat deze in symmetri- 
sche vlucht precies 0 aanwijst, zoodat ook hier- 
voor een ,,montage-correctie" moet worden aan- 
gebracht. . 

De correcties voor slip- en dwarshellingmeter 
kunnen het best worden bepaald door ,voor de 
proeven in den zuiveren slip het verband uit te 
zetten tusschen de instrumentaal gecorrigeerde 
aanwijzing van den sliphoekmeter I en den rich- 
tingsroerhoek y ,  tusschen de instrumentaal gecor- 
rigeerde aanwijzing van den dwarshellingmetery 
en den richtingsioerhoek y voor twee in langs- 
richting verschillende zwaartepuntsliggingen, als- 
mede het verband tusschen de dwarshelling y en 
den sliphoek I. 

De bij het onderlinge snijpunt van deze beide 
( y : r ) -  en (y:y)-lijnen behoorende waarden van 
T en Y J  zijn de aanwijringen van den sliphoek- en 
dwarshellingmeter in stationnaire symmetrische 
vlucht. O p  de (y;r)-lijn moeten de gevonden 
waarden van y en T met elkaar overeenstemmen. 

Eenzelfde weg kan ook worden gevolgd, wan- 
neer de stuucstandslijnen van de rolhesturing in 
den zuiveren slip worden bepaald bij twee in 
hoogterichting verschillende zwaartepuntsliggin- 
gen. Vanzelfsprekend moeten de hierhij gevon- 
den waarden van I en y voor de symmetrische 
vlucht overeenstemmen met 'de uit de ( y ; ~ ) -  en 
(y:'ii)-stuurstandslijnen voor den zuiveren slip 
gevonden waarden. 

de in het navolgende te hespreken metingen is 
deze methode gevolgd. lndien het niet mogelijk is 

Bij het vaststellen van de montage-correctie bij . . 

Fig. 1 1 .  Verband tusschen de aanwijring van den aliphokkmeter 6 en den sliphoek 7 
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de metingen bij twee verschillende zwaartepunts- 
liggingen in hoogte- of langsrichting uit te voeren, 
moet voor het bepalen van de montage-correcties 
voor den sliphoekmeter en den dwarshellingmeter 
een zoo zuiver mogelijke stationnaire symmetri- 
sche vlucht worden uitgevoerd, waarbij dan de 
aanwijzingen van deze instrumenten de montage- 
correcties aangeven. 

4. D e  invloed van de zwaartepuntsligging op de 
stabiliteitsgrootheden. Bepaling van de rich- 
tings- en rolroercoEffici*ten. 

In het navolgende zal worden nagegaan wat de 
invloed van een zwaartepuntsverschuiving in de 
richting van de X-, Y. en Z-as * )  op de statische 
stabiliteitsgrootheden N,., L, en L,N,-L,N, is. 

Analoog aan de wijze, waarop bij de beschou- 
wing van de langsstabiliteit de hoogteroercoeffi- 
cient is berekend "), wordt ' een methode ge- 
geven voor het bepalen van de grootte van de 
roercoefficienten voor de richtings- en rolbestu- 
ring uit metingen in de vlucht. Hierbij wordt de 
verandering van de roermomenten beschouwd 
na een zwaartepuntsverschuiving (teweeg ge- 
bracht door ballastverplaatsing ), noodig voor het 
handhaven van den oorspronkelijken vliegtoe- 
stand. 

*) .De zwaartepuntsligging wordt gegeven,in coiirdinaten 
van het X. Y, Z-assenstelsel (zie onder 21). Aangezien de 
X. Y, Z-assen evenwijdig, zijn a m  de X, Y .  Z-assen (vlieg- 
tuig-assenstelsel). is een zwaartepuntsverplaatsing. waarbij 
alleen Y verandert, tevens evenwiidis aan de X-as sericht. 

- - _  
_ ~ _  

41. Invloed van de zwaartepuntsligging op de 
stabiliteitsgrootheden. 

411. Zwaartepuntsverplaatsing Ax in de richting 
van de langsas (zie fig. 12).  

Een zwaartepuntsverplaatsing Ax in de rich-' 
ting van de X-as zal de eenheidsmomenten N, en 
N, hei'nvloeden. Daar N, (dempingseenheids- 
moment) in hoofdzaak van de verticale staart- 
vlakken afkomstig is en de waarde van A; ten 
opzichte van 1 zeer klein is, mag de invloed van 
deze zwaartepuntsverplaatsing op N, in het al- 
gemeen worden verwaarloosd. 

De verandering, die N, door een zwaartepunts- 
verplaatsing ondergaat, kan op de navolgende 
wijze worden gevonden. Wanneer het vliegtuig 
bij de zwaartepuntsligging Z, een zuiveren slip 
uitvoert, treedt een kracht Y, v (dwarskracht) in 
Z,, en een moment (N,v),  om de topas (rich- 
tend koppel) op (zie fi,g. 12 ) .  
Wordt  nu het zwaartepunt-over een afstand Ai 
(positief naar achteren) naar Z, verplaatst, dan 
wordt het richtend koppel (zooals in te zien is 
door in Z2 twee gelijke en tegengesteld gerichte 
krachten Y ,v  aan te brengen), bij overigens den- 
zelfden vliegtoestand, 

( N , v ) ,  = ( N v v ) l  f Y,v Ax 
De toename van het richtend koppel bedraagt dus 

( N , v ) ~ - ( N , v ) , = + Y , v A <  (62) 
Daar Y, < 0 en v in beide gevallen in richting 
en grootte gelijk is, volgt hieruit, dat de ricktings- 
stabiliteit bij verplaatsing van kef zwaartepunt naar , -  

enr. 
") Zie Lit. No. 4. x ~ 

BOVENAANZICHT VAN HE1 VLlEGTUlG 
IGEZIEN IN DE POSlTlEVE RCHTlffi V&N DE 2-115) 

N . 6  I r  1s NEGATIEF. DE WEERST~DSKRACHT DIE IN DWARSRICWTING 
OP HET MlEGTUlG WERKT IS WS IN DIT GEVAL N M R  LINKS GERICHT.. 

Fig. 12. Zwaartepiintsverplaatsing langs de X-as. 

i 



29 

voren toeneemt en bij verplaatsing van het zwaar- 
fepunt naar achteren afneemt. 

412. Zwaartepuntsverplaatsing A; in de richting 

O p  overeenkomstige wijze kan nu worden afge- 
leid dat, in een zuiveren slip, tengevolge van een 
zwaartepuntsverplaatsing A; van Z1 naar 2 2  

(positief omlaag), bij overigens denzelfden vlieg- 
toestand, de verandering van het richtend koppel 
om de langsas kan worden aangegeven door: 

van de topas (zie fig. 13). 

(L,v),- ( L V v ) , = + Y v v A Y  (63) 

tingsstabiel blijft, hetgeen een grens stelt aan de 
achterste ligging van het zwaartepunt. Ook de 
langsstabiliteit stelt een grens aan de achterste 
zwaartepuntsligging (hiervoor'kan worden vetwe* 
Zen naar Lit. No. 4 ) .  

42. Roercoefficienten. 
421. Rolroercoefficient. 
4211. Bepaling van den rolroercoefficiht door 

zijdelingsche verplaatsing van het zwaarte- 
punt. 

Bij een zijdelingsche verplaatsing van het zwaar- 

t : 
ACHTERAANZICHT VAN HET VLlEGTViG 

IGEZlEN IN DE WSlTlEVE RlCHTlNG V A N  DE X-AS1 

N B Yv 1s NEGATIEF. DE WEERSTINDSKRACHT DIE IN DWARSRICHTING 
OP HET YLlEGTUlG WERKT 15 W S  IN DIT OEVAL NAAR LINKS GERlCHl 

Fig. 13. Z.uaartepuntsverplaatsina langs de Y-as en langs de 2 - a s .  

Hieruit volgt: 
De rolstabiliteit neemt toe bij verplaatsing van 

het zwaartepunt naar beneden, zii neemt af bii ver- 
plaatsing van het zwaartepunt n a a  boven.' 

413. Invloed van een zwaartepuntsverschuiving 
op de bochtstabiliteit. 

Uit het navolgende zal blijken, dat de invloed 
van een zwaartepuntsverschuiving op de bocht- 
stabiliteit wordt bepaald door het a1 of niet toe- 
nemen van de rol- en richtingsstabiliteit tenge- 
volge van deze zwaartepuntsverplaatsing. 

- .  

D e  voorwaarde voor bochtstabiliteit luidt: 
A = L,N, - L,N, > 0. 

Nu is in normale gevallen steeds N, < 0 en L, > 0, 
zoodat een toename van de rolstabiliteit (afname 
van L,) enlof een afname van de richtingsstabi- 
liteit (afn,ame van N,) de waarde van A doet toe- 
nemen. De waarden van N, en L, zullen door een 
zwaartepuntsverschuiving in verhouding tot L, en 
N, weinig veranderen. We vinden dus, dat de 
bochtstabiliteit wordt vergroot door: 

1 e. uergrooting van de roistabifiteit; 
2e. verkleining van de richtingsstabilifeit. 
Voor bochtstabiliteit is dus een laag. achterlijk 

gelegen zwaartepunt het gunstigst. Uiteraard zal 
moeten worden geeischt. dat het vliegtuig rich- 

tepunt A 7  (positief naar rechts) is de verande- 
ring van het moment om de langsas, bij niet te 
groote langshellingen, 

G A; cos'y, (zie fig. 13) 
Om de stationnaire symmetriscbe vlucht met 

dezelfde snelheid (invalshoek) bij verschillende 
waarden van A; te bandhaven, t a l  .door veran- 
dering van den rolroerhoek E een verandering van 
het moment van de rolroeren AL, moeten worden 
opgewekt, welke telkens gelijk is aan 

- G  A y  
Men kan dan van ieder interval A?. dus telkens 
voor een bepaald gebied van den rolroeruitslag, 
de waarde van k, berekenen volgens de formule 
(zie onder 22) 

(64) 

Wanneer  = AEI, dus wanneer geen diffe- 
rentiaal-mechanisme is toegepast, gaat (64) over 
in 

- 

G A; - 
b k, = 

4 f, 2 ( A E r + Q E i )  

L 

Meer exact kan de  rolroercoefficient worden 



bepaald door (64a) '  in den volgenden vorm te 
brengen: 

(64b)  

Bepaalt men in de symmetrische vlucht bij den- 
zelfden vliegtoestand het verband tusschen E en y, 
dan kan dus uit de helling van de raaklijn aan de 
kromme,. die het verband (z:F) weergeeft, de 
grootte van k, voor elke willekeurige waarde van 
E worden bepaald. 

Wanneer deze meting niet alleen in symmetri- 
sche vlucht, doch oak (voor iedere zwaartepunts- 
ligging) bij eenige waarden van den sliphoek T 
wordt uitgevoerd (bij dezelfde vliegsnelheid), 

dan kan - resp. - oak voor die verschillende 

waarden van T warden bepaald. 

- 
G dy k, =.- - 

b 
q F, ~ de 2 

- 
nv dY 
AE de 

In dat geval is 

(64c)' G cos y A; 
q F, 7 A. 

G c o s y  dy 

q F, de 

.k, = ~- - 
b 

of 

(64d) 

Men kan op deze wijze krommen voor het vet-' 
ban'd tusschen k, en E verkrijgen voor verschillen- 
de waarden van 1. 

4212: Bepaling van den rolroercoefficient door 
verplaatsing van het zwaartepunt in hoog- 
terichting. 

Een tweede methode voor het bepalen van den 
rolroercoefficient .wordt gevonden door bij ten- 
minste twee in hoogterichting verschillende lig- 
gingen van het zwaartepunt 'bij dezelfde vlieg- 
snellieid en bij eenige waarden van den sliphoek 
in den zuiveren slip het verband tusschen rolroer- 
hoek, sliphoek en dwarshelling te bepalen. 

Bij een zwaartepuntsverplaatsing A; (positief 
naar beneden) is de verandering van het moment 
om de langsas volgens .(63) gelijk aan 

Y, v A; (zie oak fig. 13). 

- 
b k, = 

. .  

Her evenwicht der krachten in de richting van 
de Y-as eischt 

Y , v = -  G sin lit 
(bij niet te groote langshelling, zie oak Dee1 I van 
dit rapport onder 2 en 52). 

De verandering van het moment om de langsas 
is dus 

- G A; sin y. 
Om denzelfden vliegtoestand te onderhouden 

moet dus voor veranderinn van den rolroeruitslas - 
een moment 

worden opgewekt. 

volgens de formule 

G A; sin IIJ 

De waarde van k, kan nu worden berekend 

(65)  
z sin w k = _ .  G 

b 
9 f, 7 (Aer-t-P.1, 
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of, wanneer gee, differentiaalwerking van de rol- 
roeren is toegepast, met 

G sin.iy k ,  = - - 

q' F, - ne 
(653) b 

2 
O p  de beschreven wijze kan de rolroercoeffi- 

cient voor verschillende waarden van den slip- 
hoek worden gemeten. Een directe bepaling van 
k, voor de symmetrische vlucht is daarbij echter 
niet mogelijk. deze waarde van k, kan slechts uit 
een kromme, die het verband (kc;?) weergeeft, 
voor de waarde T = 0 door interpolatie warden 
afgeleid. 

Door de metingen bij meerdere liggingen van 
het zwaartepunt in hoogterichting uit te voeren 
zou de rolroercoefficient oak als functie van den 
rolroeruitslag kunnen warden bepaald. Aangezien 
echter in vele gevallen de mogelijke zwaarte- 
puntsverplaatsing in hoogterichting gering is, is 
de onder 421 1 genoemde methode voor het laatst- 
genoemde~ doel meer aan te bevelen. 

422. Richtingsroercoefficient. 
Bij een zwaartepuntsverplaatsing in langsrich- 

ting Ax (positief naar achteren) is in den zui- 
veren slip bij niet te groote langshelling de ver- 
andering van het moment om de topas volgens 
(62) gelijk aan 

Y,v Ax (zie ook fig. 12) .  
Verder is in den zuiveren slip 

Y , v = -  G sin 
(bij niet te groote langshelling), zoodat de veran- 
dering van het moment om de topas gelijk is aan 

- G Ax sin .I/>. 

O m  denzelfden vlieatoestand te handhaven. " 
moet dan door een verandering Ay van den rich- 
tingsroerhoek een moment 

G Ax sin 11' 
worden opgewekt. 

Volgens de onder 22 gegeven uitdrukking voor 

De grootte van k, kan warden bepaald door in 
den stationnairen zuiveren slip bij dezelfde vlieg- 
snelmheid bij tenminste twee in langsrichting ver- 
schillende zwaartepuntsliggingen het verband 
tusschen den richtingsroerhoek. den sliphoek en 
de dwarshelling te bepalen. 

Daar 1 de afstand van de richtingsroeras tot 
den oorsprong van het vliegtuig-assenstelsel (d.i. 
het zwaartepunt) 'voorstelt, zal k, in beginsel af- 
hankelijk zijn van de zwaartepuntsligging. W a a r  
nu echter de praktisch mogelijke zwaartepunts- 
verschuivingen Ax klein zijn t.0.v. I, mag warden 
aangenomen. dat k, bij benadering onafhankelijk 
van de zwaartepuntsligging is. Wanneerde boven 
beschreven meting bij verschillende zwaarte- 
puntsliggingen wordt verricht, kan men voor I 
de gemiddelde waarde van de twee meest uiteen- 
gelegen zwaartepuntsliggingen nemen. 

Men kan volgens de besproken methode k, 
niet direct bepalen voor de symmetrische vlucht: 
deze waarde van k,, kan uit een (k,,:r)-kromme 
worden afgeleid door interpolatie voor T = 0. 

I 
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Wanneer  de meting bij enkele in langsrichting 
verschillende zwaartepuntsliggingen wordt uitge- 
voerd, kan het verband tusschen k, en y oak bij 
verschillende waarden van den sliphoek worden 

Opmerking. 
Een mogelijkheid om den richtingsroercoeffi- 

cient voor de stationnaire symmetrische vlucht als 
functie van den richtingsroerhoek langs directen 
weg te bepalen, wordt verkregen door een val- 
scherm op een bekenden afstand van het symme- 
trievlak aan te brengen. De weerstand hiervan, 
die bij voorkeur tijdens de vlucht moet kunnen 
worden veranderd, kan met een dynamometer 
worden gemeten. Hiermede is het door het val- 
scherm om de topas uitgeoefende moment bekend. 
Wanneer  verder de richtingsroeruitslag, die noo- 
dig is om dit moment op te heffen, wordt bepaald, 
kan k;, worden bepaald volgens de onder 22 ge- 
geven formule. 

Deze methode, die analoog is aan de onder 421 1 
genoemde methode ter bepaling van k,, wecd 
echter tot nu  toe niet door dit laboratorium prak- 
tisch toegepast. 

5. 

51. Momenten om de topas. 
De momenten om de topas warden voorgesteld 

door de eenheidsmomenten N,. N,  en N,: in het 
navolgende zal warden aangegeven hoe deze 
kunnen warden berekend. Tevens wordt een 
methode behandeld volgens welke de deelen van 
N, en N,, die afkomstig zijn van de verticale 
staartvlakken, globaal afzonderlijk zijn te be- 
rekenen. 

Volgens de definitie van k ,  is (zie onder 2 )  

. bepaald. . . .  

Berekening van de stabiliteitsgrootheden en 
eenheidsroermomenten. 

. , 
AN0 = NY = - k7 q. F, I 

derhalve is 
N.. = - k.. o F,. 1. (67 )  , .  . 

Uitgaande van"de vergelijkingen (19) en ( 4 O j  
kunnen nu met behulp van- de stuurstandslijnen. 
die het verband ( y : r )  in den zuiveren slip en her 
verband ( y : m )  in de zuivere bocht aangeven, 
N, en N,. warden berekend. Deze vergelijkingen 
luiden: 

- - (2) 3 0  r=O (40)  * ) 
De gedeelten van N, en N,, afkomstig van de 

verticale staartvlakken. kunnen bii benaderina als 

N, en _ -  
N, 

" 
volgt warden berekend: 

De invalshoek T~ van het kielvlak in een slip- 
pende bocht wordt in het algemeen gegeven door: 

~ . .  
* )  Voor de berekening van N, kan ook gebruik worden 

gcmaakt van de betrekking (26) (zie Dee1 I van dit rap- 
port). indien in de stationnaire dippende bocht met het 
richtingsroer in den middenstand het verband, tusschen de 
draaisnelheid om de topas en den sliphoek gemeten is. 

") Hierin zijn r3 en r r&p. in graden en graden/sec "it- 
gedrukt. 

De eerste term dezer vergelijking ontstaat 
door den slip, de tweede term door de draailng. 
Voor de normaalkrachtcoefficient c,  van de ver- 
ticale staartvlakken, betrokken op het oppervlak 

c,, = f ( i s ,  y ,  u ,  J ) .  
Indien n en J constant..worden gehouden, volgt 

hieruit, aangezien c,, = 0, voor ra en y = 0, voor 
niet te groote waarden van rB en y ,  bij benadering: 

F,. geldt algemeen: . .  

Cn = (2) Ts + ($) Y (69) 
. .  

Het totale moment van de verticale staartvlak- 
ken kan warden geschreven als: 

Volgens de evenwichtsvergelijkingen van de 
momenten om de topas is 

' N , v  + N,r + N, y = 0. (13) 
Denkt men zich. nu de grootheden N, en N, 

gesplitst in de  gedeelten NV, en Nrj.  afkomstig 
van de staartvlakken, en de gedeelten N,, en 
Nro, afkomstig van het vliegtuig zander staart- 
vlakken, dan kan men het gedeelte van de mo- 
menten, dat door de staartvlakken wordt opge- 
wekt, voorstellen door: 

N,, v + N,, r + N, Y 
Hiervoor kan men schrijven: 

N,,, v + N.. r + N., Y = .. . . .  
3cn q F v  12 ac, ac, qFv l  

ar, v, ar, V," ay 
V- 57.3- - r -+- 11 q F, 1 - 

Hieruit volnt: 

dus 

(72)  
en voorts nog 

(73) 
Om de grootheden N,, en N,, te kunnen be- 

rekenen moet dus - bekend zijn. In het navol- 
3r, 

gende zal dit differentiaalquotient warden be- 
paald: hierbij zal gebruik warden gemaakt van het 

k" partieele differentiaalquotient -, dat direct met 
dY 

k, 'samenhangt: immers, daar  
N , = - k  ,, q F L ~  (67) 

volgt in verband met (73). dat 

(74 )  
ac, k - _ -  
aY 

3C" NY = q F, 1 

ac, 

Y -  

Volgens Lit. No. 2, blz. 89 geldt VOOI symmetri- 
sche staartvlakken (stahilo en hoogteroer): 

c,, = C I  - c2 Y )  (75) 
waarbij een experimenteele kromme voor'het-ver- 

F. band tusschen c2 en de verhouding 2 wordt ge- 
geven. .. F, 

O p  grand van modelmetingen aan hoogteroer- 
vlakken (zie Lit. No. 6. blz. 102) wordt nu aan- 
genomen. dat bij benadering voor de verticale 

. .  .. 
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staartvlakken (bij niet te groote waarden van y )  
geldt: 

waarin 

Deze formule geeft een verband. dat nagenoeg 
overeenkomt met hetgeen op blz. 89 van Lit. No. 2 
is gegeven. 

Voor een globale beoordeeling lijkt het verant- 
w o a d  de voor c2 genoemde uitdrukking op de ver- 
ticale staartvlakken toe te passen. 

Daar volgens (69) 
dC,> - 
d y  Y )  C" = - (Ts + 3c, 

2C" 

ar, - 
a75 

act1 

2C" 

hT, 

volgt in verband met (75) * )  

/ 

c z ' =  - AY - 
- 

dC" 

aY 
of, daar k, = - - (zie 74).  

zoodat 

waarin 
F 

a ( I - a )  en a = 2 (76a)  F" 
Door substitutie van (76) in (70) kan bij be- 

nadering de waarde van N,, worden bepaald; uit 
(72) volgt hierna direct de waarde van Nrl.  

Resumeerende vindt men dus voor de eenheids- 
momenfen om de fopas, voor zoouer deze door de 
verficafe sfaarfvlakken tuorden opgewekt: 

en bij benadering 
N , = - k  ? q F " 1  (67) 

57.3 = - __ N Y  N,, = k, - SF._! 57.3 (77)  cz .v,,. C? v, 

Hierbij is 

c2 = a + 1 / a  (1-a) en a = 5. 
3 F, (76a)  

') De richtingsroerhoek y in (75) is gemeten t.0.v. het 
kielvlak: die in (69). zooals steeds in dit rapport, t.0.v. den 
stand voor de stationnaire symmetrische vlucht. Het verschil 
mag in dit geval verwaarloosd worden. daar de berekening 

van - slechts een globaal karakter draagt. aC" 

&% 

52. Momenten om de langsas. 
De momenten om de langsas worden bepaald 

door de eenheidsmomenten L,, L, en L,. 
Uit de definitie van den rolroercoefficient k, 

(zie onder 21 en 22) volgt, dat voor kleine rol-' 
roeruitslagen en afwijkingen uit de symmetrische 
vlucht kan worden geschreven: 

of, indien geen differentiaalwerking in het rol- 
roermechanisme aanwezig is, 

( 79a ) 
' b  

LE = - k E  q Fe 5 
De rolroercoefficient k, kan worden bepaald uit 

resultaten van metingen met in zijwaartsche rich- 
ting verschillende zwaartepuntsligging in symme- 
trische vlucht (zie 4211) volgens de formules 
(64) .  (64a) of (64b).  dan we1 uit resultaten van 
metingen met in hoogte verschillende zwaarte- 
puntsligging in den zuiveren slip (zie 4212) vol- 
gens de formules (65) of (65a). 

De waarden van L, en L, kunnen nu, daar Le 
bekend is, worden berekend met behulp van de 
vergelijkingen (18) en (39) indien de grootte 

van(%) en(") ao r=O uit stuur5tandslijnen 
ar o = o  

is bepaald. Deze vergelijkingen luiden: 

(18)  

P" 

53: Krachten in de richting van de dwarsas. 
De resultante der aerodynamische krachten in 

de richting van de dwarsos is Y,v. De grootte van 
Y, kan worden bepaald met behulp van de betrek- 
kina 

of 

(44) ... 
De in deze formules voorkomende differentiaal- 

quotienten kunnen worden bepaald uit de helling 
van de raaklijn aan de (ii';r)-stuurstandslijn voor 
den zuiveren slip, resp. de (w;t)-stuurstandslijn 
voor een .bocht met horizontalen vleugel en wel, 
zooals steeds, in de punten die met de symmetri- 
sche vlucht overeenkomen. 

Opmerking. 
Volgens (63) is voor dezelfde waarde van v 

(of z) bij verplaatsing van het zwaartepunt in 
hoogterichting ~ 

L,$ - L,, = Y" A Z  

* )  Voor de berekening van L, kan oak gebruik worden 
gemaakt van de betrekking (32) (zie Dee1 I vanditrapport). 
wanneer in de stationnaire slippende bocht met de rolroeren 
in den middenstand het verband tusschen de draaisnelheid om 
de topas en den sliphoek is gemeten. 



en dus 
LW - L", - Y, = 

A; 
Dit geeft dus eveneens een middel ter bereke- 

ning van. Y,. Deze methode wordt echter minder 
betrouwbaar geacht, daar een kleine fout in Lvz 
en/of L,, een groote fout in Y, kan veroorzaken.. 

Resumeerende kan gezegd worden. dat de sta- 
biliteitsgrootheden en eenheidsmomenten in de 
stationnaire symmetrische vlucht op de navol- 
gende wijze kunnen worden berekend: 
le.  Uit de resultaten van vliegproeven warden 

de coefficienten k, en k, bepaald voor de-  
symmetrische vlucht met behulp van de for-. 
mules (64) ,  resp. (66) .  ( In  dit Iaatste'geval 

2e. Met behulp van deze coefficienten warden 
met de formules (67) .  resp. (79) of (79a) 
de waarden van N,, resp. L, bepaald. 

3e. Vervolgens vindt men door toepassing van - de formules (19) ,  (40) .  (18) en (39) 'de 
grootheden N,, N,, L, en L,. 

4e. Met behulp van de formules (77) .  (78) en 
(76a)  kunnen de waarden van N,, en N,, 

5e. De grootte van Y, kan warden berekend met- 
de formules (20) of (44).  

6e. De onder 3e. genoemde grootheden leveren 
de waarde van A = L,N, - N,L, (bocht- 
stabiliteitsvoorwaarde). 

door interpalafie). . .  . 

worden bepaald. .. 

6. Berekening van de verandering van het verti- 
cale staartoppervlak, noodig voor het verkrij- 
gen van cen bepaalde mate van bochtstabili- 
teit. 

Een der middelen om de mate van bochtstabili- 
teit te wijzigen, is verandering van het oppervlak 
der verticale staartvlakken. Een vliegtuig. dat 
niet aan de bochtstabiliteitsvoorwaarde voldoet. 
kan door verkleining van het verticale staart- 
oppervlak bochtstabiel warden. Uiteraard moet 
ervoor warden gezorgd, dat het vliegtuig daarbij 
nog richtingsstabiel blijft. Blijkt het met inacbt- 
name hiervan in een bepaald geval niet mogelijk 
op bovengenoemde wijze de bochtstabiliteitsvoor- 
waarde te vervullen, dan zal door vergrooting 
van de rolstabiliteit (verkleining van L,) of 
door een wijziging van den vleugelvorm, waarbij 
L,. wordt verkleind, het sestelde doe1 kunnen wor- 
den bereikt. 

In'het navolgende wordt een globale bereke- 
ninssmethode behandeld voor de verandering van 

- 

het-verticale staartoppervlak om een bepaalde 
mate van bochtstabiliteit te verkrijgen. Tevens 
wordt aangegeven hoe de richtingsstabiliteit 
daarbij verandert. 

Noemt men A, de waarde van de bochtstabi- 
liteitsgrootheid bij de oorspronkelijke afmetingen 
van het verticale staartvlak en A? de waarde, 
welke men na de verandering wenscht te berei- 
ken, dan kan men voor niet te groote verande- 
ringen van A door wijziging van F, .schrijven:- 
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.. 

JA 
idFV A, - A ,  - dFv 

of 

Liz. 

Daa1.A = L,N, - N,L;, en L, en L, in eerste 
benadering niet door een verandering van F, wor- 
den behvloed (zie b.v. Lit. No. 7, blz. 225), kan 
men schriiven: ' 

Splitst men (zie ook 51) N, en N, weer in N,, 
en N,, (afkomstig van de verticale staartvlak- 
ken) en N,, en NVo (afkomstig van het vliegtuig 
zander staartvlakken), dan wordt 

dus 

Daar, zooals oak uit (77) blijkt, N,, ongeveer 
lineair met F, zal toenemen bij dezelfde waarde 

F, aN", N", 
van a = -. F" kan men--door- 3F" F" vervangen 

en mag men schrijven: 
A, - A? 

dF, = N,, L, 1 
F, (57.3 - - + L,) 

of, indien men de verandering van F, in % van 
F, uitdrukt. 

100 (80) A, - a* 
Nvl (s + L) 

_ -  - d F, 
F" 

De verandering van N,. tengevolge van deze 
verandering van F,- kan worden gescbreven in 
den vorm: 

of bij benadering: . 
d F, 
F" dNv = Nw - 

hieruit volgt: 

(N,.)2 - (N,.)l = N,, ~ dF" (81) 

7. Voorbeeld van berekening van de stabiliteits- 
criteria, stabiliteitsgrootheden en roercoeffi- 
cienten uit de resultaten van dwarsstabiliteits- 
metingen met een vliegtuig van het type Jumbo. 

In het navolgende zal een practische toepas- 
sing van de in dit rapport afgeleide betrekkingen 
ter berekening van stabiliteitsgrootheden en roer- 
karakteristieken warden gegeven. gebaseerd op 
metingsresultaten. verkregen bij in 1930 en 1931 
uitgevoerde vliegproeven met een Jumbo-vliegtuig 
van de Koninklijke Luchtvaart Maatschappij. 

Enkele gegevens van dit vliegtuig zijn in tabel 1 

E, 

J 
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vertameld; tevens zijn hierin de voor den vlieg- kenmerkende grootheden opgenomen. Fig. 14 
toestand, waarbij alle metingen werden verricht, 

T a h e l  1. 

Enkele gegevens van het Jumbo-vliegtuig 

toont een maatschets van het vliegtuig. 

I - 

................................................ Gewicht in kg (GI 
Koorde van den bovenvleugel in m ( t )  
Spanwijdte van den bovenvleugel in m ( b )  

Atstand van het zwaartepunt tot de roeras ............. in m ( 1 )  
Vleugeloppervlak in. mz ( F) 
Totaaloppervlak van de verticale staartvlakken .......... in m? (F") 
Oppervlak van het richtingsroer in m? (FY) 
Oppervlak van een ro roer in m2 ( f E I )  
Motortype .............................................. 
Schroettype ............................................. 
Schroefdiameter in m (D) 
Spoed .................................................. in m 
Gemiddelde waarde van de stnwsnelheid ................ in km/h 

Gemiddelde waarde van de dichtheid ............... .;... in ,I (ezem) 

.......................... 
........................ 

Grootste lengte ........................................ in m 

........................................ 
......................... 

.............................. 

......................................... 

(V,,,,) 
kg secZ - 

(de  gemiddelde waarde van de werkelijke snelheid van het 
vliegtuig t.0.v. de lucht. V,,,,. bedraagt dus 158 km/h of 
44 m/sec) 
Gemiddelde waarde van het schroeftoerental ............ inomw/min (ripe,.) 

~ 

I 

3560 
2.80 

19.00 
13.30 
8.87 

81.62 
3.73 
2.1 1 
2,05 

h o m e  et Rh6ne 
upiter serie VI 
H.K.W. Reed 

3.35 
1.90 
140 

0,0981 ' 

1720 

MATLN IN mm 

Fig. 14. Maatschets van het vliegtuig. type Jumbo 
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71. Toepassins van de  stabiliteitscriteria. bocht aanoeven. beoaald (zie de fisuren 15. 17 en 
~ 

In de eerste plaats zal aan de hand van stuur- 
standslijnen worden nagegaan of aan de criteria 
voor de statische dwarsstabiliteit wordt voldaan. 
Voor een overzicht van deze criteria kan worden 
verwezen naar Dee1 I van dit rapport, punt 6. 

Voor een drietal zwaartepuntsliggingen, die 
vermeld zijn in tabel 2. zijn de stuurstandslijnen. 
die het verband ( ~ 7 )  en ( y : t )  in den zuiveren 
slip en het verband ( E ; @ )  en ( y : o )  in de zuivere 

T a b e l  2 

1 31.2 1 42.2 ' 31.2 53.6 

I I 1 

18 ). Deze"stuurstar;dslijnen zullen nog nader wor- . 
den besproken. 

De strookino der stuurstandsliinen bood enkele " ~~ 

~~ ~~ 

moeilijkheden, eenerzijds tengevolge van de sprei- 
ding der meetpunten, anderzijds doordat soms in 
het gebied van de symmetrische vlucht onregel- 
matigheden optraden (zie hiertoe fig. 18). 

Daar de gegeven stabiliteitsbeschouwingen 
slechts gelden voor de stationnaire symmetrische 
vlucht en voor kleine afwijkingen hiervan, is het 
noodig het verloop van de stuurstandslijnen in dit 
gebied zoo nauwkeurig mogelijk te kennen. 

De genoemde moeilijkheden konden worden 
opgeheven door bij de strooking der stuurstands- 
lijnen gebruik te maken van hulpgrafieken en we1 
bij de (7 ;7 ) -  en (&:I)-stuurstandslijnen voor den 
zuiveren slip (fig. 15) van de (&;y)-stuurstands- 
lijnen (fig. 16) en bij de (&:a)- en (?:a)-stuur- 
standslijnen voor de zuivere bocht (fig. 17 en fig. 
18) van de (~;y)-stuurstandslijnen (fig. 19). 

Voorts werd in acht genomen, dat de disconti- 

Fig. 15. ( e ; ? )  - e n ( y ) -  stuurstandslijnen voor den zuiveren slip bij verschillende symmetrische beladingstoestanden. 
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Fig. 16. ( E : ) ' ) -  stuurstandslijnen voor den zuiveren slip bij verschillende symmetrische beladingstoestanden 

Fig. 17. (GO)- stuurstandslijnen voor zuivere bochten bij 
verschillende symmetrische beladingstoestander. 

R,c*II-> 

IN CIUm 

f 
< 
2 x 

e 

B 
1 R 

Fig. 18. ( ) ' ;W)-  stuurstandslijnen voor zuivere bochten bij 
verschillende symmetrische beladingstoestanden. 

58-E 
ltwuDDl 

0 FSCrm*TYTa*XX,UOSU)M 
.s 

Fig. 19. ( E ; ? ) -  stuurstandslijnen voor zuivere bochten bii 
verschillende symmetrische beladingstoestanden. 

onderling (zie fig. 15) geeft de aanwijzing van 
den sliphoekmeter in de stationnaire symmetri- 
sche vlucht. Hiervan is gebruik gemaakt om de 
aanwijzing van den sliphoekmeter te corrigeeren 
voor de afwijking van den nulstand, die ook bij 
de meest zorgvuldige montage van dit instrument 
optreedt (zie onder 3) .  

De meest waarschijnlijke waarden van de hel- 
lingen der raaklijnen aan de stuurstandslijnen in 
de punten, overeenkomende met de symmetrische 
vlucht (r=O, i j ~ = O ,  w = 0) zijn in tabel 3 samen- 
gevat. , 

* )  De hier genoemde moeilijkheden zulien vermeden kun- 
nen worden bij gebruik van de in de Inleiding (zie 1)  ge- 
noemde roerstandsmeters, die thans door dit iaboratorium 
warden ontwikkeld. 



.37 

Beladingstoestand 
__-- 

T a b e l  3 

L, NV L, 
N;. 

sec j sec 

Beladingstoestand 
- 

I- 

I 1 -0.22 '1 0.42 0.33 
11 -0.33 0.34 0.33 
I11 1 -0.33 1 0.64 0.33 

. I  

I 

-0.52 1 -1.50') 1 
-0.52 1 -1.90') I -0,97 -0.94') 

1 * J  In verband met de spreiding van de meetpunten 2ijn deze waardrn minder betrouwbaar. I 
- 

Ter  contrBle van de 'in tabel 3 vermelde waar- 
den kunnen nog de navolgende betrekkingen 
dienen: 

.. ,. 
Hieraan blijkt met goede benadering te zijn vol- 
daan. 

Opgemerkt zij nog, dat de (y:z)-stuurstands- 
lijnen voor den zuiveren slip bij de beladingstoe- 
standen I en 11, waarbij de zwaartepuntsligging 
alleen in hoogterichting verschilt, niet samenval- 
len (zie fig. 15). W a a r  een dergelijke zwaarte- 
puntsverplaatsing slechts een verandering in 
moment om de langsas teweegbrengt, zou bij de- 
zelfde waarde van 7 in beide gevallen dgzelfde 
waarde van y verwacht kunnen worden. Blijkbaar 
treedt hier een secundair verschijnsel op. b.v. het 
z.g. haken van de rolroeren, waardoor bij een 
positieven rolroeruitslag een met dezen uitslag 
toenemend positief moment om de topas (gier- 
moment) optreedt, dat door positieven extra-rich- 
tingsroeruitslag wordt gecompenseerd. 

Een soortgelijk geval doet zich voor bij de 
(~:~)~stuurstandsl i jnen voor den zuiveren slip bij 
de beladingstoestanden I1 en 111, (zie fig. 15). 
waarbij de zwaartepuntsligging alleen in langs- 
richting verschilt. D e  oorzaak hiervan kan ge- 

Uit tabel 3 blijkt, dat het vliegtuig bij de be- 
ladingstoestanden I. ll en I11 voldoet aan de cri- 
teria voor (zie Dee1 I onder 6) 

richtingssfabilifeit N, > 0 of (2) > 0 en 
,ar w = o  

rolsfabiliteit L, < 0 of (2) < 0; 
a7 w = o  

aan het criterium voor de 

. .  . .  
wordt bij de beladingstoestanden I en 111 niet en 
bij I1 we1 voldaan. Hierdoor wordt hetgeen onder 
413 ten aanzien van den invloed van de zwaarte- 
puntsligging op de bochtstabiliteit medegedeeld 
is, bevestigd. Immers blijkt,bij de meest achterlijke 
en laagste zwaartepuntsligging (toestand 11) . aan 
de bochtstabiliteitsvoorwaarde te zijn voldaan. 

72. Berekening van de waarden van . 
L, N, Lr N, en  - _ _ -  
LE ' N Y  ' L E  NY.  

Met behulp van de betrekkingen (18). (19). 

(39) en (40) werden -, em. bepaald. De resul- 

taten zijn gegeven in tabel 4. Nadat L en N, be- 
rekend zijn, zullen de grootheden L,. Idv, L, en N, 
worden bepaald. 

L, 
LE 

~ - ~ -  

__I *) In verband met de spreiding der meetpunten zijn dere waarden minder betrouwbaai. 

leoen ziin in het feit. dat het drukuunt der verti- 73. Berekening van de roercoefficienten. 
, caye sta'artvlakken boven de langsas list.  waar- 731. ~ i ~ h ~ ~ ~ ~ ~ ~ o ~ ~ ~ ~ e f f i = i e ~ ~ .  

door bij een positieven richtingsroeruitslag een 
met den uitslas toenemend uositief moment om de Deze cosfficient werd berekend met de formule 

(66) rolroeruitslag wordt opgeheven. 
Blijkens fig. 15 doet het bovengenoemde zich al- In fig. 20 zijn de (y:ly)-stuurstandslijnen voor 
leen bij positieve sliphoeken voor. Dit 'is in over- den zuiveren slip bij de beladingstoestanden I, I1 
eenstemming met her karakter van de (y ;z ) -  en 111 (zie tabel 2)  geteekend, + )  
stuurstandslijnen voor de beladingstoestanden I1 
en 111, die bij positieve sliphoeken de grootste *) De ,,montage-correctie" voor den dwarshellingmeter 
verschillen in richtingsroeruitslag toonen. 

G &X sin y langsas~ optreLdt, dat door een positjeven egtra- k), z - 
qp, 1 nu 

werd bepaald volgens de onder 3 beschreven methode. 
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RICHTINGSROERHOEK 7 
IN GRADEN 

Fig. 20. ( Y : q J )  - stuurstandslijnen voor den zuiveren slip bij verschillende symmetrische 
beladingstoestanden. 

Voor de bepaling van k, is nu gebruik gemaakt 
van deze stuurstandslijnen voor de toestanden I1 
en 111, waarbij de zwaartepuntsligging alleen in 
langsrichting verschilt. , 

Voor de  beladingstoestanden I1 en 111 is 
- 17.25-31.2 

2.8 = - 0,39 m 
100 

Ax = 

Aangezien verder bij deze proeven G = 3560 kg 
en Vi = 140 km/h, (d.w.2. q - 94 kg/m2) was, 
terwijl verder F, = 3,73 mz en 1 = 8.87 m was 
(zie tabel 1 ), gaat (66) over in 

sin y k, = 0,447 __ 
AY 

In tabel 5 is k,, voor verschzende waarden van 
y berekend. De bijbehoorende waarden van den 
sliphoek t. ontleend aan fig. 21. waar het ver- 

.. 

IN 

band tusschen y en t voor de slipproeven is gege- 
ven, zijn tevens in deze tabel iermeld. 

T a b e l  5. 

10 3.5 0.174 0.022 i 9.3 1 ' 
5 1 1.7 ! 0.087 1 0.023 1 4.6 ~. 

- 5 -1.4 -0.087 0;028 -4.5 
-10 1 -2,4 (-0.174 I 0,032 1 -8.7 ! 

I I I I 

In fig. 24 is k, als functie van 7 gegeven. Hier- 
uit blijkt. dat voor I = 0 (stationnaire symmetri- 
sche vlucht) k, = 0,025 graad -1. 

Opgemerkt wordt nog, dat de in fig. 20 ge- 
geven ( y;y,)-stuurstandslijnen voor de beladings- 
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t 10 
+ 5  

0 
- 5  
- I O  

T a b e l  6. 
E in graden 

- 

-0.77 
+0,75 
+2,40 
+3,87 
+ 5 , 2  

- 1.75 -2.94 
- - , I2  - 1 2 0  
+1.60 +OS5 

- 1 .  
2 Zwaartepuntsligging y/-b in '$> 

-4.30 
, -2.40 

-0.45 

-5.45 
-3.50 
-1.50 
+0,30 
+1.8 

-00.84 I ' - 1,37 

-6,55 
-4.55 
-2.50 
-0,70 
+0.82 

+3.15 

Daar G 3560 kg. V, = 140 kmlh (d.w.1. 
q = 94 kg/m2), F, = 4.10 mz en b = 19,O m, gaat 
(64d) over in 

d 7  k, = 0,0925 COS ~p - 
de 

b waarin 7 uitgedrukt is in o/. van- 
2 -  

In fig. 23 is het verband tusschen y en E voor 
de verschillende waarden van 1 grafisch voorge- 
steld; het blijkt door rechte lijnen te kunnen wor- 

den weergegeven. Het differentiaalquotient -~ d? IS . 

dus in dit geval voor elke.(y: E)- l i jn  onafhankelijk 
dE 

F l N  "".N$ 
+ / .  

-8.0 

0 *i 
SBROLIIOLR*OEK E IN GRADEN 

Fig. 23. Verband tusschen zwaartepuntsl~gging in dwars- 
richring en rolroerhoek bij verschillende shphoeken. 

Kr. krlN GRAAD-' 

+2,20 I +1,24 

van de grootte van E .  Voor een bepaalde waarde 
van z is dus de rolroercoefficient onafhankelijk van 
den rolroeruitslag voor het gebied van rolroeruit- 
slaqen, waarover bij dien sliphoek de metingen 

____ 
Y' 
in 

graden 
cos y, da I m z a d  - 

zici uitstrekten. 
. 

In tabel 7 is k, voor de verschillende sliohoeken 

kc 
in 

graad-' 

T berekend: de 'bijbehoorende dwarshellkqJen y 
zijn ontleend aan fig. 21. 

T 1 in 
1 graden 

I -10 

I O  

! :  5 0 1 1.0 0,500 1 0,0462 
- 5,7 l ,o  0,548 0,0507 
-11.8 1 0.98 0.572 1 0.0519 

In fig. 24 zijn de in deze tabel berekende waar- 
den van k, uitgezet tegen den sliphoek z. Voor 
I =. 0 (stationnaire symmetrische vlucht) blijkt 
k, = 0,046 graad-1 te zijn. 

Volgens 4212 kan k, eveneens gevonden wor- 
den uit resultaten van slipproeven bij twee in 
hoogterichting verschillende zwa,artepuntsliggingen 
met behulp van de formule 

(65a) G A; sin y 

q Fc 7 A. 
- 

b kc = ,- 

Gebruik makende van de metingsresultaten bij 
de zwaartepuntsliggingen I en I1 (zie fig. 15)  

~. 

I I I I I I I I I I i I I I 
0.05 

0.04 

0,or 

0 

71 , 1 1 .  

SLIPHOEK T IN GRADEN . .  . .  
Fig. :4. Verband tusschen richtingsroer-. rolroercoefficient ' in  'sliphoek. 
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werd k, voor enkele waarden van r berekend bij 
niet te kleine waarden van Ae (boven AB Z OS'). 
De zoolverkregen.waarden van k, zijn in fig. 24 
afzonderlijk aangegeven: zij blijken behoorlijk over. 
een te stemmen met de resultaten, verkregen met 
behulp van de formule (64d). 

Zou men formule (65a) ook voor kleine waar- 
den van AE toepassen, dan zouden kleine onnauw- 
keurigheden in de meting van E tot betrekkeljk 
groote fouten in k, leiden. De metingen 'met zijde- 
1ingsche.zwaartepuntsverplaatsing laten een groo- 
tere momentsverandering om de langsas toe dan 
die met zwaartepuntsverplaatsing in hoogterich- 
ting. Dit leidt ertoe, dat onnauwkeurigheden in de 
meting van e bij de bepaling van k, volgens for- 
mule (64d) minder sterk tot uiting komen; aan deze 
methode wordt daarom de voorkeur gegeven. 

74. Bepaling van de eenheidsroermomenten 
N, en L,. 

De waarden van N, en LE werden berekend 
met de formules (67) en (79a). Daar k, = 0.025 
graad -1 voor rechtlijnige symmetrische vlucht 
(zie 731 ) ,  q = 94 kg/m' en verder F, = 3.73 m? 
en 1 = 8.87 m (zie tabel 1) .  is \ 

N, = -0.025 . 94 .'3.73 18.87 = -77,6 kgmigraad. 

Verder is k, = 0,046 graad -1 voor de stationnaire 
symmetrische vlucht (zie 732). F, = 4,IO m2 en 
b = 19 m,  dus 

LE = -0.046 . 94 . 4.10. 9.5 = -168S kgm/graad. 

75. Berekening van de grootheden 
L,, L,, N,, N, en LvNr-LrNv. 

Met behulp van de gevonden waarden van L, 
en N, konden 1111 met de onder 72 berekende waar- 

L" den van - , enz. (zie tabel 4 )  de waarden van 
LE 

L,, N,. L,. N,  en A worden berekend. Het resul- 
taat is in tabel 8 weergegeven. 

76. Berekening van de waarde van ' 

N,,, N,,, Nvo e n  Nm. 
In de eerste plaats worden de waarden van 

N,, en N,I berekend met de  formules (77) en 
(78) .  Hiertoe moet eerst cz worden bepaald. 

D a a r F ,  = 2 . 1 1  m 2 , F v = 3 . 7 3 m Z  

en a = 5 = 0.566. F" 
is volgens. (76a): 

cz = a + l/cca) = 0.73 3 
Verder is V, = 44 mlsec en N, = -77,6 

kgdgraad ,  zoodat volgens (77) 

77'6 .57.3=138,5 kgsec. Nv,= - 2 5 7 . 3  =-- czv, 0,73 44 
N 

Daar N,o = N, - Nvl ,  kan nu de  waarde van 
Nv<, worden berekend: tabel 9 geeft het resultaat 
hiervan. Het negatieve teeken van N,, geeft aan, 
dat het vliegtuig zonder verticale staartvlakken niet 
richtingsstabiel is. 

T a b e l  9. 

kg. sec 
~waar tepui t s i igg ing  1 N,*) 1 

volqens toestand kg. sec 

I 42.6 - 95.9 
11 1 2%: -104.4 1 
I l l  - 73.4 I 

* )  Ontleend aan tabel 8_ I 
Volgens (72)  is 

Daar 1 = 8.87 m. is dus 
kgm. sec 

= - 21.4 __- 138 5 .8 .87  
57.3 oraad N,, = - 

I 

Berekening van de waarde van N,, ( N x o  = 
N, - N r l )  stuit op het bezwaar, dat de in tabel 8 
gegeven waarden van N, minder betrouwbaar zijn. 

T a b e l  8 
-7 

I , 
) Deze waarden zijn minder nauwkeurig (zie  tabel 3 ) ;  dit geldr dus ook voor de met behulp hiervan be- 

rekende waarden van a. 
~ 

Voor de beladingstoestanden I en 11. waarbij 
het zwaartepunt alleen in hoogterichting verschilt, 
worden verschillende waarden van N, gevonden. 

O m  een indruk te verkrijgen van bet aandeel van 
het vliegtuig zonder verticale staartvlakken in dit 
dempingseenheidsmoment, kan VOOI N, de gemid- 

Dit is een gevolg van het feit, dat de (i:z)-stuur- delde waarde - 2o kgm. sec genomen worden; in standslijnen vow den zuiveren sliD voor deze beide orand a---- beladingstoestanden niet samenvallen (zie formule 
(19) en fig. 15) .  Voor de waarschijnlijke oorzaak 
hiervan kan worden verwezen naar 71. 

dat geval is 
M kgm. sec N," - 20 + 21.4 = f 1.4 __- , 

graad 
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P I \ + + /  I I I 1  I I 

In het algemeen zal N,, < 0 moeten zijn. Dat 
hier een kleine positieve waarde gevonden wordt, 
moet eenerzijds toegeschreven worden aan de min- 
dere betrouwbaarheid van de gemiddelde waarde 
van N,. en anderzijds aan het glohale karakter der 
gegeven herekeningsmethode, met name die van 
den coefficient ci. 

We1 kan in het resultaat een hevestiging gezien 
worden van hetgeen onder 41 1 is vermeld, n.1. dat 
het dempingseenheidsmoment N, in hoofdzaak van 
de verticale staartvlakken afkomstig is. 

77. ' Berekening van de grootte van de verande- 
ring van het verticale staartoppervlak met het 
doe1 bij de meest ongunstige zwaartepunts- 
ligging der beladingstwstanden I, I1 en I11 
een bochtindifferent vliegtuig te verkcijgen. 

De herekening geschiedt volgens (80): 

-20 

De meest ongunstige ligging van het zwaarte- 
punt voor bochtstabiliteit treedt op bij den bela- 
dingstoestand 111; hierbij is het vliegtuig hocht- 

/ " 
. I < -  - -. -:-o -----I _ _ ~ ~  

.' 

kg?m. sec' onstabiel. de waarde van A,  = -2664 - 
graad 

(zie tabel 8 ) .  Wenscht men het vliegtuig bij dezen 
beladingstoestand bochtindifferent te maken. dan 
moet dus A, = 0 worden. 

Volgens tabel 8 is voor den toestand 111 

kgm. sec -- 
graad 

L, = -725 kgsec en L, = 55,6 

Verder is onder 76 berekend: 

N,, = 138.5 kgsec. 

Derhalve is, daar 1 = 8,87 m. 

d Ev. - 2664 
-in% = -1 OO= -43% 

+ 55.6) 
72.5.8.87 

57,3 
138,5(-- E" 

Het verticale staartoppervlak zou dus met 43 70 
moeten.worden verkleind. Nu blijkt echter uit (81). 
dat N,. voor den heladingstoestand I1 (waarvoor 
N, het kleinst is) negatief zou worden, immers 

(N,)?= 34 .1 -138 ,5 .0 .43=-25 ,5kg . sec .  

Het vliegtuig zou dus richtingsonstabiel worden, 
hetgeen uiteraard moet worden vermeden. In  dit 
geval zou dus ter verbetering van de bochtonsta- 
biliteit een andere weg moeten worden gevolgd, en 
b.v. de rolstahiliteit vergroot, d.w.2. L, verkleind 
moeten worden. Er  zij hier echter op gewezen. dat 
door de mindere betrouwbaarheid van de bereken- 
de waarde van N,. en daarmede ook die van A ?en 

belangrijke fout in kan zijn opgetreden. Het dE, 
I 

hier gegeven voorbeeld moet daarom meer be- 
schouwd worden als illustratie van hetgeen onder 6 
is behandeld. 

Fig. 25. Verband tusschen sliphaek en draaisnelheid in 
bochten met horizontalen vleugel bij verschillende sym- 

metrische beladingstoestanden. ' 
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(y;z)-lijn voor den rechtlijnigen slip (zie fig. 21). 
resp. de (w;z)-lijn voor bochten zonder dwars- 
helling (zie fig. 25) in de punten, die overeen- 
komen met de symmetrische rechtlijnige vlucht. 

Ter contrale van de hellingen kan de volgende 
algemeene gelijkheid dienen: 

1 ar 

hetgeen op een behoorlijken samenhang der ver- 
schillende stuurstandslijnen duidt. 

Daar V, = 44 mlsec. g = 9.81 mise?, is s= V ,v 
0,223 sec :I. 

Volgens (20)  is 
I 

9.81 
<k, T = 0 ~ m 44 

(9) (-) = I . .  . 3r (0 = 0 (9) 

Volgens.fig. 21 is (-) dy 

- - .. 1,095 = - 0,244 sec-1 d U ~  I / J  =z 0 Y ,  - ~- 

De grootte dezer differentiaalquotienten wordt Uit (44)  vok!t 
.als volgt gevonden: Y,. 1 

-~ - - - = -0,260 sec-1. 
m 3.55 

= 1,095en volgens 
y v  - ar o = o  Neemt men als gemiddelde waarde - - 
m 

fig. 25 geldt (-) ar 

De waarde van (9) 

= -3,85. -0,25 sec--', dan is 
kg. sec 

0.25 = - 91 __. 3560 Y ,  = - - 
9.81 m 

hw I/J=o 

kan worden bepaald uit 
dw r=O 
\ I  

79. Overzicht der stabiliteitsgrootheden, enz. 
fen (Tp;w)-lijn VOOI de zuivere bocht: deze is ge- 

Een overzicht van de berekende meest waar- 
geven in fig. 26. Hieruit volgt (2) k o  r=O = 3.71' schijnlijke waarden van de stabiliteitsgrootheden, 

enz. wordt in tabel 10 gegeven. 
De bovengenoemde contrdle levert nu: De grootheden L,, L,, enz. kunnen ook in 

dimensieloozen vorm worden gebracht, hetgeen 

van het vliegtuig Jumbo. 

1 numerieke berekeningen kan vergemakkelijken. 
Duidt men de dimensielooze symbolen door I,, l,, 1,095. -~ -3 ,85  = - 1,134, inplaatsvan-l ,  

3.71 ' 

T a b e l  IO.  

Beladingstoestand 

Zwaartepuntsligging in % 

L, ....................... in kg. sec 

L, . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  
" graad 

L, . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  ,, kgm/graad 
N,... ...................... kg. sec 

N,., . . . . . . .  .:. . . . . . . . . . . . . . .  kg:sec 

kgm. sec __- 

N,, . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  ,, kg. sec 

kgm. sec * )  N ,  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  
" araad " 

kgm. sec * ) ~- N,, . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  graad - 
kgm. sec*) __ N,, . . . . . . . . . . . . .  ..I.. . . . .  

'' araad 
N y  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  kgm/graad 
Y, . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  kg. sec/m 

= L,N,-NN,L, kg?m. sec2*)  -___ 
" qraad 

I 

k E  (voor T = 0)  . . . . . . . . .  
k, ( ,, 

., graad-' 
T = 0 ) .  . . . . . . . . . . .  graad-I 

' \  Deze waarden riin minder bctrouwbaar. 

I 

31.2 
42,2 

- 48.9 

55,6 

. -168.5 
42.6 

- 95.9 
138,5 

- 17.1 

1.4 

- 21.4 

- 77.6 
- 91 

-1530 

0.046 
0,025. - 

I 1  

31.2 
53.6 

- 72,5 

55.6 

- 1 6 8 5  
34,l 

- 104,4 
138.5 

- 27.2 

1,4 

- 21.4 

- 77,6 
- 91 

+ 77 

..- 0.025 
0.046 

I11 

17.25 
53.5 

- 72.5 

55,6 

-168.5 
65.1 

- -  73.4 
138,5 

- 13,2 

1.4 

- 21.4 

- 77.6 
- 91 

-2664 

0.046 
0.025. 

- 
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enz. aan. dan kan de gewenschte overgang b.v. N,mVw Y,V,r 
door de navolgende reducties tot stand worden 1 

2 

y" = 
- p V:F 

' mO.= 1 
gebracht. waardoor tevens de radiaal in plaats p V t F b  , 
van den graad als hoekeenheid wordt ingevoerd 

L"V,  57.3 N,V, 1" = . nr = . 
57.3 aVw 
1 (.;eV:Fb)'b 

- N,, V,v 6=l,n,~- n,l,= 
1 

nvl = 

Q V:Fb 

- 0.066 
0,0127 

- 0,0287 
0,0414 

- 0,0155 
0,00126 

- 0.0 195 
- 0,0304 
- 0,52 
- 41,8.10P 

1 
- V:Fb 2 

57,3 L,V, 
1 
- e ViFb' 2 

57.3 L, 

1, = 

1 
- ,o VZFb 2 

le = 

- 0.066 
0.01 02 

- 0,0313, 
0,04 14 

- 0,0246 
0,00126 

- 0.0195 
- 0,0304 
- 0.52 
+2,12.10-j 

N,V, 
n, = .  

I 
- e V t F b  2 

57.3 N:. 
1 
- g V'Fb 2 

n,. = 

T a b e l  1 1  

I Beladingstoestand 
- 
x/t Zwaartepuntsligging in %) - i i Y/t 

L L 

Door toepassing van de hierboven vermelde 
werkwijze, vindt men de in tabel 11 samenge- 
vatte dimensielooze coefficienten. 

De voor de coefficienten 1,. l r ,  n,., n,, y. en i j  

gevonden waarden blijken goed overeen te stem- 
men met de in Lit. No. 1 vermelde coefficienten, 
die bepaald zijn door proeven met een model van 
een Bristol Fighter, welk vliegtuig in groote Iijnen 
dezelfden bouw heeft als het Jumbo-vliegtuig. 
Bovendien sluit de  gevonden waarde van I, goed 
aan  bij een - eveneens in Lit. No. 1 opgenomen - algemeen geldende theoretische benaderings- 
formule voor dezen coefficient. 

I" 
I, 
1, 
n, 
nvo 
nvl 
nr * )  
nTo*) 
nr,*) 
"1, 

Yq 
b * !  

I * )  Dele waarden riin minder betrouwbaar. 

I I I1 

I 17.25 
53.5 

- 0,0217 
0.0504 , 

I 0.0195 1 
- 0,066 i 

- 0,0220 j 

- E:: i 

I 

0.00126 
' - 0.0195 ~ 

- 0,0304 ! 
I - 0.52 

- 72.8 . IO-' 1 
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APPENDIX. 
Voorwaarden voor dwarsstabiliteit van de stationnaire symmetrische vlucht 

met beperkte langshelling. 

Positieve richting van de  as . . . . . . . . . . . . . . . . . .  
Positieve draairichting om de as  . . . . . . . . . . . . .  
Krachten langs de a s .  . . . . . . . . . . . .  ;. . ........ 
Momenten om de  as. .  . . . . . . . . . . .  r . .  ......... 
Snelheden langs de as. .  ..................... 
Kleine verandering der snelheden langs de  as 
Hoeksnelbeden om de as . . . . . . . . . . . . . . . . . .  
Kleine verandering der hoeksnelheden om de  as 
Traagheidsmoment om de  a s . .  ............... 

1. Inleiding. 

In deze appendix zal de wiskundige behandeling 
van het stabiliteitsonderzoek der stationnaire vlieg- 
'toestanden van een vliegtuig worden beschreven. 

De voorwaarden voor de dwarsstabiliteit van de 
stationnaire symmetrische vlucht met niet te groote 
langshelling zullen nader worden onderzocht: daar* 
bij zal blijken, dat de voorwaarden voor goede be- 
sturingseigenschappen ( n.1. besturingsdwarsstabili- 
teit en slipstabiliteit). die in Dee1 I van dit rapport 

, 

onder 4 werden afgeleid, tevens de statische dwars- 
stabiliteit der normale stationnaire symmetrische 
vlucht garandeeren. 

Voor de bestudeering der deelen I en I1 van dit 
rapport. die de practische beoordeeling en de 
meting der statische dwarsstabiliteit behandelen, is 
de kennis van den inhoud van deze appendix niet 
vereischt. Deze is opgenomen teneinde het den 
lezer mogelijk te maken. zich tegelijkertijd van de 
mathematische behandeling van het stabiliteits- 
onderzoek op de hoogte te stellen. 

2. Symbolen. 

Hoofdtraagbeidsassen van bet vliegtuig I 
I 

(de oorsprong valt samen met bet zwaartepunt I Y  
van het vliegtuig) 

vooruit I stuurboord /naar benedr 
gezien vanuit den oorsprong in de  

positieve asrichting recbtsom 
Y Z 

L N 
W 

U W 

P R 

Massa van het vliegtuig. 
Vliegsnelheid. 
Geodetisch assenstelsel. Dit 
assenstelsel is rechthoekig 
en rechtsdraaiend, de posi- 
tieve Z,-as is naar beneden 
gericbt. 
Hoeken die een willekeuri- 
gen stand van het vlieg- 

, tuig (hoofdtraagheidsassen- 
stelsel) in de ruimte t. 0. v. 
het geodetisch assenstelsel 
vastleggen. zie fig. 1 van 
deze Appendix '). 
Kleine veranderingen van de 
hoeken 8 en Y. 

De index 0 bij een grootbeid duidt er op dat be-' 
doeld is de waarde van deze grootheid in station- 
naire symmetrische vlucht. 

m 
V, 
Xp-. Y,- en Z,-as 

e, 8 en F. 

19 en 

*) Onder de langshelling 8 wordt verstaan de hoek tus- 
schen de vliegtuiglangsas (X-as) en het horizontale vlak. 
(Zie Dee1 I van dit rapport onder 2 ) In deze Appendix 
wordt niet het vliegtuigassenstelsel. dach het hoofdtraag- 
heidsassenstelsel aangehouden. De haek die de hoofdtraag- 
heidslangsas met de vliegtuiglangsas maakt. ral in het alge- 
meen klein zijn. In het volgende zal de helling van de haofd- 
traagheidslangsas - welke ook door het symhool 0 aange- 
duid wordt - als de langshelling van het vliegtuig worden 
beschouwd. 

ACHTEREENVOLGENS 15 EEN HOEKVERDRMIING 
E N V R E S P  OM M Z g - Y I E N X ' L A S  UITGEVOERD 

Fig.] (appendix). W i p e .  waarop de (wil1ekeurige)stand van 
het hoofdtraagheidsassensfelsel (X-Y-Z) ten oprichte van 
het geodetisch assenstelsel (Xg-Yg-Zg)  wordt vastgelegd. 



3 .  De. algemeene bewegingsvergelijkingen. 

.y+mgcosOsinY'-m(V-WP+UR)=.O 
~ + m g . c o s  @cos Y'- m (W-UQ+VP) =0  

. . E-c 
~. - A ( P - - - Q R ) = O  L A 

De 8 vergelijkingen, die  de algemeene beweging 
van een vliegtuig beheerschen, kunnen, wanneer 
het hoofdtraagheidsassenstelsel van het vliegtuig 
(oorsprong ' in het zwaartepunt) als cootdinaten- 
stelsel wordt gekozen, in den. navolgenden vorm 
worden geschreven: . ,  . . .. 

. .  

': 

- M 

N .. - 

C-A B CQ- 7 RP) =0  

I 6 = f ,  (0. .Y, P, Q. R) 
%' = f z  (0, !€', P. Q. R )  

De eerste zes vergelijkingen zijn de algemeene 
bewegingsvergelijkingen, de beide laatste verge- 
lijkingen vormen kinematische voorwaarden. 

X, Y en Z zijn de componenten der aerodyna- 
mische krachten langs de assen; L, M en N de 
momenten dezer krachten om de  assen. De krach- 
ten X, Y en Z bevatten ook de schroeftrek en 
eventueele andere door de schroef op het vliegtuig 
uitgeoefende krachten. Gyroscopische krachten en 
andere traagheidswerkingen in het schroefmotor- 
systeem worden verwaarloosd; hun volledige in- 
achtname zou de toevoeging van een aparte be- 
wegingsvergelijking voor het schroef-motorsysteem 
noodzakelijk maken. 

De termen met de factoren mg geven de ge- 
wichtscomponenten langs de assen. terwijl de laat- 
ste term in het eerste lid van de 6 eerste vergelij- 
kingen uitsluitend de traagheidskrachten bevat. 
Deze traagheidskrachten, voorgesteld in het. ge- 
kozen mee-bewegende coordinatenstelsel. hangen 
af van de relatieve versnellingen U, V, W, P, Q 
en R, en van de aangegeven kruisproducten van 
componenten der snelheids- en hoeksnelheids- 
vectoren. 

De beide laatste vergelijkingen geven het ver- 
hand aan. tusschen de hoeksnelheden 6 en Y en 
de hoeksnelheidscomponenten langs de coordinaat- 
assen. De algemeene vorm van deze betrekkingen 
beh.oeft niet te worden vastgesteld. daar de hereke- 
ningen. alleen voor de (stationnaire) symmetrische 
vlucht. zullen worden uitgewerkt. in welk geval 
deze ,vergelijkingen een zeer eenvoudigen vorm 
aannemen. 

In het algemeen mag e n  zal worden aangeno- 
men, dat de krachten X. Y; Z en de momenten L, 
M en N tenminste 4 willekeurige parameters be- 
vatten. n.1. de hoogte-, richtings- en rolroerhoeken 
en den stand van den gashefboom: 

Deze hoeken en de gashefboomstand kunnen 
n.1. .willekeurig.worden ingesteld, in het hierna.vol- 
gende zal de ingestelde stand verder als vast war- 
den beschouwd. Deze onderstelling wordt in deze 
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appendix steeds aangehouden, zoodat ook de uit te 
voeren stabiliteitsonderzoekingen .. ,slechts betrek- 
king hebben op vliegtoestanden met vastgehouden 
roeren en onveranderlijke motorregeling. 

4. De stationnaire vlucht. 

I n  een stationnaire vlucht zijn alle op het vlieg- 
tuig werkende krachten constant en de relatieve 
versnellingen U, V, W, P, Q.en  R. alsmede de 
afgeleiden 6 ,en Y dus nul. De vergelijkingen ( 1  ) 
gaan dan over in 8 betrekkingen tusschen de 12 
groothden U, V, W, P, Q, R, 0, Y, s (= motor- 
regeling), ,9 (= boogtefoerboek). E (= rolroerl. 
hoek) en y (= richtingsroerhoek). Voor vaste 
waarden so. ,Bo. eo en yo der 4 parameters hebben 
deze vergelijkingen in het algemeen (in'het gebied 
der ,.normale" vliegtoestanden) een oplossing 
U = Uo. V = VO, . . . . enz.. d.w.2.: bij bepaalde 
vaste roerstanden en een bepaalden stand van den 
gashefboom beboort in het algemeen &en normale 
stationnaire vliegtoestand. 

Wanneer V = P = R = 0 zal de snelheidsver- 
deeling in den luchtstroom om een naar den vorm 
symmetrisch vliegtuig eveneens symmetrisch kun- 
nen zijn. Wanneer dan ook alle krachten en dus 
ook momenten t.0.v. het symmetrievlak van het 
vliegtuig symmetrisch zijn, , hetgeen eischt dat 
!P = 0,  F = y == 0, en dat de schroef geen asym- 
metrieen in het. leven roept (verwaarloozing van 
gyroscopische koppels en in het algemeen ook van 
draaiingen in den slipstroom), dan bezitten de ver- 
gelijkingen ( 1  ) een groep oplossingen, die station- 
naire symmetrische vliegtoestanden beschrijven. 

De 2e,'4e, 6e en 8ste vergelijking van het stel- 
sel ( 1 ) gaan dan in identi,teiten 0 = 0 over (het- 
geen door substitutie van Y == L = N = Y = 
V = P = R 2 0 kan worden gecontroleerd). Er 
blijven dan 4 .vergelijkingen tusschen de 6 groot- 
heden U, W, Q, 0, s en ,9 over. Zij bepalen alle 
mogelijke stationnaire symmetrische vliegtoestan- 
den. 

Een nadere beschouwing van den aard van de 
vliegtuigbeweging in een stationnaire .vlicht is 
.reeds onder 'f in Dee1 1 van dit rapport opgeno- 
men. Hiernaar wordt voor verdere hijzonderheden 
verwezen. 

. .  

. .  

5. Kleine verstoringen eener stationnaire vlucht. 
Wanneer. een willekeurige stationnaire vlucht 

'Uo, Vo. W,. P o .  Qa; R,. 0,. !F0 
P = Q = R = (-) = Y= 0 )  

een zeer kleine storing ondergaat, waardoor de 
variabelen kleine willekeurig te onderstellen wijzi- 

.... 11 ondergaan, dan is het 
n ( 1  ) voorgeschreven even- 

wicht verbroken en zullen U, V. enz. ~ n i e t  nul 
blijven. De aard der niet stationnaire beweging, die 
nu  inzet, kan in het algemeen in verband met de 
gecompliceerdheid der bewegingsvergelijkingen ( 1 ) 
niet worden berekend. Een berekening is echter 
we1 uitvoerbaar, zoolang de verschillen . 

. . .  . . . . .  
( U = V = W 
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mg sin 0 = mg sin 0, + mg cos 0,. 8 
mg cos 0 sin Y’ = mg cos 0, sin Yo - 

mg cos 0 cos ‘1’ = mg cos 8, cos lu, - 
mg sin 0, sin !P~ . A + mg cos 0, cos ‘P~ .w 

mg sin 0, cos Yo. 8 - mg cos 0, sin Y,, . y j )  

‘I’ - ‘1’ ’- u - u, = u .  v - vu = v. . . . . . .  < >  - l!J 

..klein” blijven. D.w.2. men.kan nagaan. van welk 
type de beweging direct nB de storing zal zijn. 
Mocht echter blijken dat ekn of meer der verschil- 
len u ......... sterk foeneemt. dan verliest de te 
verkrijgen oplossing eenigen tijd na de verstoring 
haar geldigheid. Voor het controleeren van de sta- 
biliteit der stationnaire beweging heeft dit echter 
geen beteekenis. 

De bovenbedoelde berekening geschiedt door 
,,lineariseering” der vergelijkingen (1 ) ,  d.w.z. men 

en verwaarloost alle termen met onderlinge pro- 
ducten dezer kleine grootheden, hetgeen. zoolang 
zij slechts klein genoeg zijn, steeds geoorloofd is. 
Bovendien kan warden aangetoond, dat de aero- 
dynamische krachten in het onderhavige geval ge- 
acht kunnen worden all6kn van de snelheden U. 
V. W, P, Q en R af te hangen, en nief van de 
versnellingen U ......... R’), Men ontwikkelt de 
luchtkrachten‘ dan in Taylor-reeksen naar het na- 
volgende voorbeeld: 
X ( U . V  ,.... ) = x ( u ~ + u . v ” + v  ,.... ) =  

voert de ..afwijkingen” u ...... y als variabelen in 

I 

( 3 )  

dX ax x(un,v<~. .... ,+(& + (“)“V + .... ( 2 )  

I 0 = - (0“+ 0 )  = k  = (5) A +.  . . . . . . .  d 
d t  dO 0 

1 
. .  

. d  ’ d f z  ‘1’ = - ( Y’o + ?p) = y = (-) 19 f ....... 
d t  dO 0 1. 

en 

U=,(U, + u ) = ; ,  ..... R = - ( R , + r ) = r  ( 4 )  

Substitueert men ( 2 ) .  (3) en ( 4 )  nu in de ver- 
gelijkingen ( 1 ) .  dan verkrijgt men. daar alle con- 
stante termen, volgens de evenwichtsvergelijkingen 
der door de index 0 gekarakteriseerde stationnaire 
vlucht, tegen elkaar wegvallen. een stelsel van 8 
simultane lineaire homogene differentiaalvergelij- 
kingen van de eerste orde in u ......... y. De coef- 
ficie’nteu dezer vergelijkingen zijn alle constant. 
Volgens bekende regels is de  algemeene oplossing 
dan in het algemeen van het navolgende type: 

. d  . d  
d t  

’ )  Alleen de vcrsiielling W zoii volgens Lit. no. I een 
mcrkbaren invloed kunnen, hebben. Daar deze yerandling bij 
het in dezen appendix dtGieriger weer te geven anderzoek 
van de dwarsstabiiiteit nul gesteld kan worden. wordt deze 
uitrandering eenvoudigheidshalve geheel buiten beschouwing 
gclaten. . 

.......................... 
i,,t id 1, t 

ip = c8,e + cy:e + . . .  
tim i8 zijn reeele enlof paarsgewijs toegevoegd 

complexe constanten, evenals cI1 t/m cgg .  De ter- 
men met reeele a i  beschrijven een aperiodische ver- 
grooting of verkleining van de afwijkjngen u. v,, 
enz.. a1 naar positief, dan we1 negatief is. Twee 
termen met toegevoegd complexe 2,’s beschrijven 
een gedempte slingering of een opslingering der 
afwijking. a1 naar het reeele deel negatief dan we1 
positief is. De algemeene beweging na de versto- 
ring kan dus ontbonden worden in eenige op de 
oorspronkelijke stationnaire beweging gesuperpo- 
neerde aperiodische bewegingen eniof een aantal 
slingeringen. 

Wanneer S n  of m6@r der Ai’s reeel en positief. 
of complex met positief reeel deel zijn, warden de 
afwijkingen op den duur zeer groot, de oplossing 
verliest dan eenigen tijd na de verstoring haar gel- 
digheid. De beweging in den stationnairen toestand 
is dan dynamisrk onsfabiel. Zijn alle At’s reeel en 
negatief eniof complex met negatief reeel deel. dan 
warden alle afwijkingen tenslotte nul, de oplos- 
sing blijft’steeds geldig. de beweging is dynamisch 
stabiel. 

Zijn alle reeele Ai’s negatief, doch is er een paar 
toegevoegd complexe wortels met positief reeel 
deel, dan bevat de beweging we1 een opslingering 
(waardoor de afwijkingen tenslotk zeer groot wor- 
den) ,  doch geen aperiodische vergrooting der af- 
wijkingen. De bewegi,ng is dan statisck stabiel.- 
doch dynamisch onstabiel. Statische stabiliteit 
eischt n.1. alleen. dat alle rezele wortels ibj negatief 
zijn. d.w.2. zij wordt uitsluitend door den aard der 
aperiodische bewegingen na de verstoring bepaald. 
Vermeld zij, dat wanneer er geen reeele wortels 
zijn, de beweging in verband met d,e afweZigheid 
van aperiodische vergrooting der afwijkingen. 
steeds statisch stabiel wordt genoemd. 

6. De stabiliteit der stationnaire symmetrische 

De in het voorgaande geschetste rekenmethode 
zal nu worden uitgewerkt voor het geval, dat de 
stationnaire vlucht UO . . . . !Ifu symmetrisch 
is. dus voor 

v,, = P,, = R, = Yo = 0. 
Daar in een symmetrische vlucht vanzelfsprekend 

Q = &  

is. zal in de stationnaire symmetrische vlucht oak 
Q,, steeds nul moeten zijn. 

Uit symmetrie-overwegingen volgen nog andere 
vereenvoudigingen. Een t.0.v. het symmetrievlak 
van het vliegtuig symmetrische afwijking (b.v. 

een verandering Bu = - van den invalshoek) zal U 
nooit een asymmetrisch effect (b.v. een verande- 
ring bY van een dwarskracht) kunnen hebben. en 
omgekeerd zal een zuiver asymmetrische afwijking. 

vlucht. 

W 



wanneet zij slechts klein genoeg is, in, eerste bena- 
dering nooit e in  symmetrisch effect.kunnen mee- 
brengen. 

Dientengevolge zullen de afgeleiden der 'sym- 
metrische krachten X en Z en.van het symmetri- 
sche moment M, naar de zuiver asymmetrische 
variabelen V ,  P en  R, en ook de afgeleiden van 
Y,  L en N naar U, W en Q. in de symmetrische 
vlucht nu[ zijn. Dit verkort de reeksontwikkelin- 

Verder verkrijgen de vergelijkingen (3) den na- 
gen ( 2 ) .  

volgenden . vereenvoudigden . .  vorm: ( Y o  := 0 )  
mg sin 0 = mg sin 0, + mg cos 0, . 9 
mg cos 0 sin !P =, mg cos 0,. y 
mg.cos 0 cos Y = mg cos 0, - mg sin 0,. 1p 

0 = q en volgens fig 2 van dezen appendix 
cos 0, . 4 = cos 0, . p + sin 0, . r 

terwijl ( 6 )  

LANGS- EN DWApSAS .IN STAT. SYMM. VLUCHT:X ENY 
,, ,, . NA VERORAAIINGEN: X ' E N Y '  

m (i + W,q 

m (G - w0p + u , r )  = ~ , v  + Y,,P + 
m ( w  - Uoq ) = Z " U + Z , \ W +  

AP 
B 4 .  . .  
Cr 
Hieraan kan nog worden toegevoegd: 
@ =  q 4 = p + tg 0,. r 

) = X , u + X , w +  
X,q - mg cos 0,. 4. 

Y,r + mg cos 0,. y~ 

Z,,q - mg sin e,.. 0 
= L"V + L,p +L,r 
= Muu + Mww+ Mqq 
= N,v + N,,p + Nrr 

Fig .2  (appendix). S a m e n h x g  tusschen een kleire draaiing 
om de topas jrdt en e'en kleine draaiing om de langsas 
j p d t  eenerzijds en de dwaraheliing y cos 0,. die hierdaor 

ontstaar, anderrijds. 

Schrijft men ter afkortinq: 

' . ' 

. 

( 7 )  

- 
ax dX - dN . ' .  (-) = x,,, (--) = X , .  . . . .. .(a)o= N, au 0 aw 0 

dan ontstaat na substitutie van ( 2 ) .  (4 )  en (6)  in 
( 1 ) .  wanneer de in verband met het evenwicht der 
stationnaire vlucht tegen elkaar wegvallende con- 
stante termen worden weggelaten en de beschre- 
ven voot de symmetrische vlucht geoorloofde ver- 
eenvoudigingen in aanmerking worden genomen, 
het navolgende stelsel lineaire differentiaalverge- 
lijkingen: 

,Er blijkt. dat de symmetrische variabelen u. w. 
q en 8 uitsluitend in de lste, 3e, 5e en 7e verg. (7 )  
optreden en de asymmetrische variabelen uitslui- 
tend in de 2e. 4e, 6e en 8ste. Er is geen enkele 
koppeling tusschen symmetrische en zuiver asym- 
metrische bewegingen, zoodat beide gescheiden 
kunnen worden onderzocht. Het hier verder te 
behandelen onderzoek der dwarsstabiliteit is ge- 
baseerd op de Ze, 4e. 6e en  8ste verg. (7 ) .  

7. De bepaling van de dwarsskbiliteit der sta- 
tionnaire symmetrische ' vlucht met kleine 
langshelling . 

Voor vliegtuigen van normale constructie zijn 
de afgeleiden Y, en Y, steeds uiterst klein. Wor-  
den zij verwaarloosd, en onderstelt men bovendien 
dat de langshelling eo in de stationnaire symmetri- 
sche vlucht klein is, dan worden de grondvergelij- 
kingen voor de  dwarsstabiliteit: 

Y v v + m W o p - m U U o r + m g . y  = mv 

LVV Nvv + + L,p N,p + + Lrr N 3 r  = = Ap Cr . i ( 8 )  

P = w  
Substitueert men 

i t  It i t  i t  

I t  . I t  . At i t  
, r = Laae _, y = La,e 

v = ale , p = a2e , r T ale , w  = are . 
= h e  , p = .laze 

dan ontstaan, daar de. factoren e i t  uit , de vergelij- 
kingen wegvallen, de 4 homogene vergelijkingen: 

= O  ( 9 )  I (Y,-mL) ai + mWna2  - m Uoas+mg ar=O 
L , a l  + (L,, - All)az + Liar 

= O  
a3 -).a, =o 

N, al + N,az + (N, - 0.) a:; 

Uit deze vergelijkingen kunnen de constanten 
ai. .  . . . .a4. op een evenredigheidsfactor f ,  na, war? 
den opgelost, mits de coefficientendeterminant nul 
is. (Is deze niet nul, dan is er huiten de ,.nuloplos- 
sing" (a, = a:! = a8  = ar = 0 )  geen oplossing). 

Dus moet 

Yv-mL m W ,  - m u o  mg 
L" L,-AI Lr 0 
N" N,, N,--CI 0 
0 1 0 -i 

= o  
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Deze determinant levert na ontwikkeling de 4e 

( I O )  
graads-vergelijking 

!d’ + p J 3  + pi? + pLLi + pa = 0 
waarin 
/io = m A C  
!!t = - m(AN,  + CL,,) - AC Y ,  
p r  = m (Ll,Nr - L,N,,)+(AN, + CL,,) Y ,  

- m CLvWo + m AN& 
j i : :  = - Y ,  (I.,,N,-L,N,)-mg L X  +mWo 

(LvN, - LINT)+ milo (LvN,,-NyLp) 
j ( 4  = mg (L,N,.- L,N,) 

De vergelijking (10) heeft vier wortels 2,. &, 
,la, 2,. In het algemeen zijn deze alle verschillend: 
bijtondere gevallen blijven buiten beschouwing. 
Substitueert men A = 1, in (9) .  dan kunnen de 
constanten a,.-.,:. . a r .  behoudens een evenredig- 
heidsfactor f,. worden opgelost: 

aL=f,.cli. az=fl.ctr. as=fl.c1.. aA=fl.cz4 ( 1 1 )  
f ,  is willekeurig. terwijl til.. . . . .c1& van 2.1 af- 
hankelijke getallen zijn. Het procede kan na substi- 
tu t ie  van 2 = j12, van 1 = A a  en van 2 = A, her- 
haald worden en geeft dan achtereenvolgens: 

a, = fz.c:, az = f?cs? 

a, = fr.c,, 

. . . . . . . . 
a, = f::.c3, _ _ .  _... . .  . . . . .  . . . .  , / (12)  

. . .  . . . .  . . .  . .  . .  . .  . .  . 
De som van de 4 bijzondere oplossingen, die op 

dere wijze worden gevonden, vormt de algemeene 
oplossing van het stelsel (8) .  

Zij luidt: 

a* t izt + fzcZ2e + . .. . .  . . .  . . . . . .  .. . 
i , t  + ..,  . .  . . _ .  . , , .  . .  _ .  . . . ._ . .  . _ .  

p = f,clse 

r = f,c,.e 

+ ficrre + ... . .  _ .  , . . . . .  . _ ,  a,t 
y = flclre 

De oplossing bevat de 4 nog willekeurige facto- 
ren f , .  t,. f, en f,. Deze worden door de aanvangs- 
voorwaarden, d.i. #door den aard der verstoringen, 
bepaald. 

De stahiliteit van ‘den stationnairen toestand is 
afhankelijk van het teeken van de wortels. en/of 
van de reeele deelen der wortels, van de vergelij- 
king (10). 

Noodzakelijk en voldoende voor dynamische 
stabiliteit is volgens Routh * ) ,  daar ,uo > 0 is. 

> 0.  /i? > 0. / I : ~  > 0 ,  p4 > 0 en 
(14) 

In dit geval zijn alle reeele wortels negatief, ter- 
wijl alle complexe wortels een negatief reeel deel 
bezitten. Her vliegtuig keert dan na een storing 
aperiodisch en/of gedempt slingerend naar de sta- 
tionnaire symmetrische vlucht terug. De dynami- 
sche stabiliteit zal hier niet verder worden bezien. 

,Ill / I 2  p a  - p 1  p.2 - ,uo p a ?  > 0 

Voldoende voor stafische stabiliteit is 
pi>O,  / 1 : > 0 ,  p a > O  en ,ctr>O (15 )  

welke voorwaarden echter niet noodzakelijk zijn *): 
De vergelijking (10) heeft wanneer aan’ (15)  vol- 
daan is zeker geen positieve refele wortels. zoodat 
het vliegtuig zich dan na een storing in ieder ge: 
Val niet aperiodisch steeds verder van de station- 
naire symmefrische vlucht.verwijdert. 

Nu is voor vliegtuigen van normale constructie 
in de stationnaire symmetrische vlucht met kleine 
langshelling steeds 
Y, < 0, L,< 0. L, > 0. NI, (0 en N, < O  ” )  

Daar verder W, in de bovenbedoelde vlucht steeds 
klein is. zoodat de termen in ( loa ) .  die W, bevat- 
ten kunnen worden verwaarloosd. vindt men dat 

pL steeds > 0 is. 
p2 in ieder geval > 0 is, wanneer N, > 0 is. 

Noodi,g is dit echter niet, N, mag ook een be- 
perkte negatieve waarde hebben. 

p3 in ,ieder geval > 0 is. wanneer L, < 0 en 
N,. > 0 is. Noodig is dit niet, bij een beperkte 
positieve waarde van L, gecombineerd met een 
beperkte negati,eve waarde van N, is ook aan 
deze voorwaarde voldaan. 

p+ in ieder geval > 0 is, wanneer L, < 0 en N, < 0 
is. Noodig is dit niet, wanneer L, < 0 is mag 
N, beperkt posi,tief zijn en wanneer N, < 0 is 
mag L, eventueel een beperkte positieve waarde 
hebben. 

Resumeerend: Her vliegtuig is in de beschouw- 
de vlucht zeker statisch dwarsstahiel (binnen het 
geldigheidsgebied der uitgevoerde berekening) 
wanneer 

L“ < o  
N, > 0 (16) 

L,N, - L,N, > 0 
is. Echter mag N, ook we1 een beperkte negatieve 
waarde hehben, in welk geval L, dan bovendien 
een kleine positieve waarde zou moeten vertoonen. 
Aan de 3e voorwaarde (16) moet steeds voldaan 
zijn: zij is noodzakelijk voor statische dwarsstabi- 
liteit. 

In Dee1 I van dit rapport werd aangetoond, dat 
een vliegtuig in normale stationnaire symmetrische 
vlucht .,besturingsdwarsstabiel” en ,,slipstabiel” is, 
indien 

(17)  
is. Deze stabiliteitseigenschappen worden geacht 
goede en zelfs noodzakelijke vliegeigenschappen te 
zijn. Het blijkt. dat de  voorwaarden (17)  identiek 
zijn met (16) .  zoodat de voornoemde stabiliteits- 
eigenschappen tevens statische dwarsstabiliteit 
garandeeren. 

Conclusie. 
Een besturingsdwarsstabiel en slipstabiel vlieg- 

tuig is in normale stationnaire symmetrische vlucht 
steeds tevens statisch dwarsstabiel. De beide 
eerstgenoemde stabiliteitseigenschappen zijn echter 
niet noodzakelijk voor statische stabiliteit. 

L, < 0, N, > 0 en L,N,. - L,N, > 0 

*) Alleen de voorwaarde p4 > 0 is tevens noadrakelijk 
”) Zie Lit. No. I .  blz. 82 en deel I van dit rapport. ’) Zie Lit. No. 3, 
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Opmerking. 
In het bijzondere geval, dat L,N, - L,N, juist 

= 0 is. heeft (10) &en wortel, die nul is. De sta- 
t,ionnaire symmetrische vliegtoestand is dan sta- 
tisch dwarsindifferent, mits de ove.cige wortels. 
voor zoover reeel, negatief zijn. Wanneer N, > 0 
is, is dit met zekerheid het geval. 

In dit'laatste geval, waarbij tevens L, < 0 is 
(hetgeen volgt uit LN, = L,N,, daar N, steeds 
< 0 en L, steeds > 0 is), leert het onderzoek der 
besturingsstabiliteit weer of een vliegtuig volgens 
de algemeene voorwaarden, die in deze appendix 
zijn afgeleid, statisch dwarsindifferent is. Immers 
kan uit de onder 4321 in Dee1 I van dit rapport 
gegeven beschouwingen gemakkelijk worden afge- 
kid. dat bij een besturingsdwarsindifferent vlieg- 
tuig geldt 

- A = ,  
L" 

(besturingsdwarsindifferent t.a.v. het richtingsroer) 

I .  

. .  

. .  . . .  

en 

A- = o  + N, YvNr 
m V w  
__ 

(besturingsdwarsindifferent t.a.v. de  rolroeren) 
waarin A = L,N, - LN,. 

O p  grond van het voorgaande kan de navolgen- 

lndien Ne > 0 en L, < 0 is, is een vliegtuig in 
de stationnaire symmetrische vlucht statisch dwars- 
indifferent wanneer het besturingsdwarsindifferent 
is t.a.v. het richtingsroer of t.a.v. de rolroeren. 

de conclusie worden getrokken: 

Volledigheidshalve zij opgemerkt dat het teeken 
van N, en L, kan worden vastgesteld-door het on- 
derzoek van de sliptabiliteit (zie Dee1 1 van dit 
rapport onder 4322). 
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RAPPORT V 944 - OVERZICHT. 

Statische dwarsstabiliteit, dwarsbesturing en stuurstandslijnen in hun onderling 
verband; beoordeeling en meting ervan door 

middel van vliegproeven. 

Metingen op het gebied van de statische dwars- 
stabiliteit zijn door het Nationaal Luchtvaartlabora- 
torium voor het eerst in 1927 verricht: een uitvoe- 
riger onderzoek ervan werd in 1930 aangevangen. 
De resultaten zijn sindsdien steeds door middel van 
vliegproeven aan de praktische ervaring getoetst. 
Dit rapport bevat de theoretische grondslagen en 
een beschrijving van de practische uitvoering van 
het on,derzoek der statische dwarsstabiliteit. toege- 
licht met een voorbeeld. 

In Dee/ I wordt de statische dwarsstabiliteit van 
de stationnaire symmetrische vlucht, haar samen- , 
hang met de eigenschappen der dwarsbesturing en 
de methoden, volgens welke zij objectief kan wor- 
den beoordeeld. behandeld. 

Onder 41 wordt de algemeene definitie van het 
begrip ,,statische dwarsstabiliteit" gegeven, in de 
Appendix van dit rapport zijn de voorwaarden af- 
geleid, waaraan een vliegtuig moet voldoen om in 
de normale symmetrische vlucht statisch dwars- 
stabiel te zijn. 

Reeds bij de studie van de statische langsstabili- 
teit * )  is de beteekenis van de .,besturinasstabili- 
teit'' gebleken. Bij de dwacsbesturing is d&e even- 
eens van beteekenis: zij wordt dan met ..bestu- 
ringsdwarsstabiliteit" aangeduid. Deze eigenschap, 
die voor een goede dwarsbesturing noodzakelijk 
moet worden geacht, is gedefinieerd onder 431. In 
dit zelfde punt is een tweede eigenschap. die als 
een noodzakelijke besturingseigenschap moet wor- 
den opgevat, gedefinieerd, n.1. de .,slipstabiliteit". 

Indien aan de voorwaarden, die deze beide 
eigenschappen tezamen stellen, is volidaan (zie de 
samenvatting onder 4323). blijken steeds de alge- 
meene voorwaarden voor de statische dwarsstabi- 
liteit (zie de Appendix) te zijn vervuld. De slip- 
stabiliteit en de besturingsdwarsstabiliteit leiden 
dus tot voorwaarden, die strenger zijn dan de alge- 
meene voorwaarden voor de statische dwarsstabi- 
liteit; zij garandeeren de vervulling der algemeene 
statische stabilitei,ts-voorwaad.en, doch zijn hier- 
voor niet noodzakelijk. W a a r  nu de slip- en bestu- 
ringsdwarsstabiliteit als noodzakelijke eigenschap- 
pen der dwarsbesturing moeten worden aange- 
merkt, is het gevolg, dat, voor het bezit van goede 
eigenschappen, de zooeven genoemde strengere 
voorwaarden moeten zijn vervuld. Hiertoe is het 
noodig dat het vliegtuig richtingsstabiel, rolsfabiel 
en bochtstabiel is. 

De aangewezen weg voor de beoordeeling van 
het a1 of niet aanwezig zijn van deze eigenschap- 
pen is dus het onderzoek naar de slip- en bestu- 

* I  Zie Lit. No. 4 .  

ringsdwarsstabiliteit. Zooals onder 5 en 6 blijkt. 
kan een objectief, kwaktafief onderzoek hier- 
naar geschieden door eenvoudige vliegproeven, 
waarbij de richting. waarin het richtingsroer en de 
rolroer,en in een bepaalde stationnaire asymmetri- 
sche beweging zijn uitgeslagen, als maatstaf dient, 
of waarbij meer in het algemeen stuurstandslijnen 
voor de dwarsbesturing worden bepaald (voor 
'definieering hiervan zie men onder 51) .  Bij deze 
proeven kan, behoudens een of meet in te bouwen 
stuurstandsaanwijzers, vrijwel steeds worden vol- 
staan met .de reeds in het vliegtuig aanwezige in- 
strumenten. 

Ter verkrijging van kwanfitatieue gegevens be- 
treffende de statische dwarsstabiliteit moet tevens 
de sliphwk worden gemeten, hetgeen met behulp 
van een eenvoudigen sliphoekmeter kan geschie- 
den: bovendien zijn dan metingen betreffende de 
roerwerking vereischt. Aan het slot van 6 (64)  
is een overzicht der verschillende criteria voor de 
beoordeeling van de statische dwarsstabiliteit ge- 
geven. 

In Deel I I  van dit rapport worden methoden be- 
handeld voor de kwantitatieue bepaling van de sta- 
tische dwarsstabiliteit. Hierbij wordt uitgegaan van 
enkele in Deel I onder 5 .afgeleide betrekkingen. 
Zooals reeds is opgemerkt. vereischt de op grond 
hiervan uitgevoerde berekening van de stabiliteits- 
grootheden, eenerzijds de bepaling van stuurstands- 
lijnen, waarbij ook de sliphoek wordt gemeten, an- 
derzijds het bepalen van gegevens betreffende de 
dwarsbesturing, z.g. roercoef ficienten. De slipboek- 
meter wordt onder3 beschreven. De bepaling van de 
rolroer- en richtingsroer-coefficienten kan geschie- 
den door ballastverplaatsing tijdens de vlucht: de 
roeruitslagen, noodig voor het handhaven van den 
oorspronkelijken vliegtoestand, vormen een maat- 
staf voor de roerwerking: een en ander is onder 4 
behandeld. De berekening van de stabiliteits-groot- 
heden vindt plaats onder 5. De wijze, waarop deze 
grootheden voor zwaartepuntsliggingen. verschil- 
lend van die, waarbij de metingen geschiedden, 
kunnen worden berekend, is behandeld onder 4. 

Wanneer een vliegtuig in onvoldoende mate 
bochtstabiel is, kan hieraan soms worden tegemoet 
gekomen door verandering van het verticaal staart- 
oppervlak: onder 6 is hiervoor een berekenings- 
methode afgeleid. 

Tenslotte is ouder 7 een practische toepassing 
gegeven. waarbij gebru,ik is gemaakt van meetge- 
gevens, verkregen bij dwarsstabiliteitsmetingen, die 
vanwege het NLL in 1930 en 1931 met een Jumbo- 
vliegtuig van de Koninklijke Luchtvaart Maat- 
schappij werden uitgevoerd. 
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BERICHT V 944 ZUSAMMENFASSUNG. 

Statische Querstabilitat, Quersteuerung und Steuerstandskurven in ihrer gegen- 
seitigen Beziehung; ihre Beurteilung und Messung 

mittels Flugversuche. 
. .  . .  , .  

Messungeu auf dem Gebiete der statischen 
Querstabilitat sind vom ,,Nationaal Luchtvaart- 
lahoratorium" ( Nationa1,es Luftfahrtlaboratorium) 
zum ersten Mal im Jahre 1927 durchgefiihrt wor- 
den; eine eingehendere Forschung wurde im ,Jahre 
1930 angefangen. 

Die Forschungsergebnisse sind seitdem mittels 
Messungen im Fluge gepriift worden. In diqsem 
Berichte werden die theoretischen Grundlagen und 
eine Beschreibung der praktischen Ausfiihrung der 
Flugversuche hinsichtlich der statischen Querstabi- 
litat veroffentlicht und mit einem Beispiel erlautert. 

Im ersten Teil sind die statische Querstabilitat 
des stationnaren symmetrischen Fluges, ihre Be- 
ziehung zu den Steuerungseigenschaften und die 
Methoden ihrer objektiven Beurteilung behandelt 
worden. 

In 41 wird e k e  allgemeine Definition des Be- 
griffes ,,statkche Querstabilitat" gegeben; die Be- 
dingungen, denen das Flugzeug geniigen muss, da- 
mit es diese Eigenschaft im normalen symmetri- 
schen Fluge besitzt, sind in einem Anhang abge- 
leitet worden. 

Schon beim Studium der statischen Langsstabi- 
litat * )  hat sich die hervorragende Bedeutung. der 
.,Sfeuerun~sstabilitat" gezeigt. Bei der Quersteue- 
rung hat sich dieser Begriff gleichfalls als bedeu- 
tungsvoll gezeigt und wird mit ,.Steuerungsquersta. 
bilitat" bezeichnet, Die Steuerungsquergtabilitat 
wird fur eine gute Quersteuerung notwendig er- 
achtet; sie wird unter 431 definiert. Im selbeu Ab- 
schnitt wird eine zweite, fur die Steuerung notwen- 
diae Eisenschaft definiert. namlich die ..Schiebe- 
stibilita?'. 

W e n n  die von diesen beiden' Eigenschaften 
voraeschriebenen Bedinaunaen erfullt sind (Val. 

- I  . "  
die- Zusammenfassung unter 4323), reigt sich, 
dass immer automatisch die allgemeinen Bedingun- 
qen der statischen Querstabilitat erfiillt sind 
(vgl. Anhang). 

Die Sahiebestabilitat und die Steuerunasauersta- " .  
bilitat liefern. also eingehendere Bedingungen als 
die allgemeinen Bedingungen fiir die statische 
Querstabilitat; sie schlieszen die allgemeinen stati- 
achen Stabilitatsbedingungen ei,n, doch sind fur 
Cderen Erfiillung nicht unbedingt notwendig. Da  
eber die Schiebe- und Steuerungsquerstabilitat als 
,notwendige Eigenschaften der Quersteuerung er- 
achtet werden sollen, sol1 ein Flugzeug. damit es 
gute Flugeigenschaften besitzt. obengenannten 
eingehenderen Bedingungen geniigen. Dazu sol1 
das Flugzeug Richtungs-, Roll- und Kurvenstabil 
sein. 

Die geeignetste Methode zur Beurteilung der 
genannten Eigenschaften ist also die Untersuchung 

* )  vgI. Lit. No. 4 

der Schiebe- und Steuerungsquerstabilitat. In 5 
und 6 wird gezeigt, dass eine objektive qualifafioe 
Untersuchung der Schiebe- und Steuerungsstabili- 
tat durchgefiihrt werden kann mittels einfacher 
Flugversuche, bei denen die Richtung der Seiten- 
ruder- und Querruderausschlage bei einer bestimm- 
'ten asymmetrischen Bewegung als Maszstab dieut, 
oder bei denen im allgemeinen die Bestimmung von 
Sfeuersfandskuruen durchgefiihrt wird (die Defi- 
nition dieser Kurven wird unter 51 gegeben). Zur 
Ausfiihrung dieser Messungen geniigen, auszer 
einem oder mehreren Steuerstandsanzeigern, fast 
immer die schon im Flugzeuge vorhandenen In- 
strumente. 

Fur die Erhaltung numerischer Daten hinsicht- 
lich der statisclien Querstabilitat muss man auch 
den mittels eines sinfachen Schiebewinkelanzeigers 
gemessenen Schiebewinkel benutzen nebst Daten 
hinsichtlich der Ruderwirkung. 

In 64 ist eine abersicht der verschiedenen Kri- 
.teriums fur die Beurteilung der statischen Querr 
stabilitat gegeben worden. 
Im rweiten Teil der Abhandlung werden. 

stiitzend auf einigen im Teil I, Abschnitt 5, a7bge- 
leiteten Beziehungen, die Methoden zur quantifa- 
fiven Bestimmung der statischen Querstabilitat 
behandelt. Fur die Berechnung der Stabilitatsgros- 
sen mittels dieser Beziehungen benotigt man, wie 
erwahnt, einerseits die Bestimmung der Steuer- 
standskurven unter Benutzung eines Schiebewin- 
kelmessers, anderseits die Bestimmung der Daten 
hinsichtlich der Quer- und Seitenruderwirkung. der 
s.g. Ruderkoeffiziente. Der Schiebewinkelmesser 
wird unter 3 beschrieben. Die Bestimmung d,er 
Quer- und Seitenruderkoeffizienten kann durchge- 
fiihrt werden mittels Ballastverschiebungen wah- 
rend des Fluges; die Ruderausschlage, erforderlich 
fur die Erhaltung der Anfangslage, bilden einen 
Maszstab fur die Ruderwirkung: diese Methode ist 
unter 4 gegeben worden. 

Die Berechnung der Stabilitatsgrossen wird 
behandelt unter 5. Die Umrechnung dieser Gros- 
sen nach anderen als die den Messungen ange- 
horigen Schwerpunktslagen sind in 4 behandelt 
worden. 

Wenn ein Flugzeug in ungeniigendem Masze 
kurvenstabil ist, kann diese Unvollkommenheit 
bisweilen verbessert werden mittels Anderung der 
vertikalen Schwanzflachen: die betreffende Be- 
rechnungsmethode ist in 6 gegeben worden. 

Schliesslich ist unter 7 eine praktische Anwen- 
dung des beschriebenen Verfahrens'gegeben wor- 
den. unter Benutzung der Querstabilitatsmessun- 
gen, welche vom ,,Nationaal Luchtvaartlaborata- 
rium" im Jahre 1930 und 1931 durchgefiihrt wor- 
den sind an einem Jumbo-Flugzeug der KLM 
(Konigliche Niederlandische Luftfahrtgesellschaft) . 
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RARPORT v 944 - R ~ S U M E I .  
La stabiliti statique latirale, la commande lackale et les courbes de position 

des gouvernails en leurs relations mutuelles; leur jugement 
et leurs mesures par des essais en vol. 

.Des 1927 le ..Nationaal Luchtvaartlaboratorium" 
(Laboratoire Nati,onal Aeronautique) a effectue 
des experiences sur la stabilite statique laterale 
d'avioni: En 1930 on commenqa une serie d e  
recherches plus ditaillies. Depuis ce temps les 
resultats ont ete compares avec des expertences 
pratiques, obtenues par des essais en vol. Ce rap- 
port contient un trait6 des bases theoriques et une 
description de I'exkcution pratique d e  la recherche 
concernant la stabilite statique laterale. elucidee 
par une exemple. 

Dans la premisre partie de ce rapport on discute 
la stabilite statique laterale du vol stationnaire 
symetrique, sa relation avec les proprietes de la 
commande laterale et les procedes de jugement 
objectif. 

Une definition generale de la stabilite statique 
laterale est donnee sous 41: les conditions indis- 
pensables pour la stabilite statique laterale du vol 
normal symetrique sont derides dans 1'Annexe de 
ce rapport. 

Pendant I'etude de la stabilite statique longitu- 
dinale *) on concevait deja I'importance de la 
.,stabilite de commande". O n  peut appliquer cette 
notion aussi la commande laterale de I'avion: 
alors elle sera nommee ,,stabilite laterale d e  com- 
mande". La stabilite laterale de commande, dont la 
definition est donnee sous 431. est consideree une 
propriete indispensable pour la commande laterale. 
Le mPme paragraphe contient une definition d'une 
seconde propriete indispensable pour la commande 
laterale: la stabilith de decapage. 

On a demontre que la combinai,son des condi- 
tions nommees ci-dessus comprend.des conditions 
plus rigoureuses que nkcessaire pour la stabilitk 
statique laterale. c .  :i d.: la stabilite de dkrapage et 
de commande laterale, bien que suffisantes, ne sont 
pas tout a fait necessaires pour I'existence de la 
stabilith statique laterale. 

Comme on s'est accord6 que la stabilite de dera- 
page et de commande sont des conditions indispen- 
sables pour' la commande laterale. on peut conclure: 
pour qu'un avion possede de bonnes qualites de 
vol, il doit satisfaire a des conditions plus rigou- 
reuses que celles de la stabilite statique laterale, 
nommees ci-dessus. Ces conditions exigent la sta- 
bilite de direction, de roulis et de uirage. 
' Alors la methodequalifiPe pour le jugement de 
ces proprietes est donnee par une recherche de la 

.. .. * )  v. T.itPrature No. 4. 

stabilite de derapage et de commande laterale. 
Comme on demontre sous 5 et 6, cette methode 
objective et qualitative se base sur une serie des- 
sais en vol simples, par Iesquels on determine la 
direction des angles de deflexion des ailerons et 
du gbuvernail de direction pendant un certain vol 
stationnaire asymetrique: ainsi I'on trouve les 
courbes de position des gouvernails d e  la commande 
laterale pour une serie de vols asymetriques 
(voir 51) .  Ces essais n'exigent que les appa- 
reils de bord ordinaires. except6 un ou plusieurs 
indicateurs de position du gouvernail. 

Pour obtenir des donnees numiriques concernant 
la stabilite statique laterale il faut effectuer des 
mesures plus detaillies, par exemple: determina- 
tions de I'angle de derapage au moyen d'un simple 
indicateur de I'angle de derapage et de I'effectivite 
des gouvernails. La derniere partie de 6 (64) donne 
un resume des normes pour le jugement de la sta- 
bilite statique laterale. 

La deuxiPme parfie de ce rapport contient une 
description des methodes pour obtenir des don- 
nees numeriques de la stabilite statique laterale, 
basees sur quelques equations derivees SOUS 5,  , 
premiere partie. Comme on a deja vu. Ir calcul de 
ces valeurs caracteristiques exige des mesures des 
courbes de position des gouvernails (appliquant un 
indicateur de I'angle de derapage) et des donnees 
concernant I'action des gouvernails. L'indicateur de 
I'angle de derapage a e t i  decrit sous 3. On peut 
determiner les coefficients de I'effectivite des aile- 
rons et du gouvernail de direction au moyen de de- 
placement de lest pendant le vol: les deviations des 
gouvernails appliquees pour maintenir I'attitude de 
vol initiale presentent une norme de I'action du 
gouvernail; ces considerations sont decrites sous 4. 
Le calcul des valeurs caracteristiques de la stabilite 
a ktp donne sous 5. La reduction de ces donnees 
aux valeurs reliees 2 une position du centre de gra- 
vite diffetente de celle des experiences a et& donnee 
sous 4. 

Souvent une stabilite de virage insuffisante dun 
avion peut etre corrigee par un changement de la 
surface verticale de I'empennage. determine par 
quelques formules donnees sous 6. 

Enfin (sous 7) on donne une application pra- 
tique des methodes dkrites. dans laquelle on 
emploie quelques resultats de mesures executeespar 
le ,.Nationaal Luchtvaartlaboratorium" en 1930 et 
1931 sur  un avion Jumbo de la KLM (Societe 
Royale Neerlandaise de Transport Aerienne). 
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REPORT V 944 - SUMMARY. 

Static lateral stability, lateral control and control position curves in their mutual 
relations; their judgment and measurement by 

means of flight tests. 

Measurements concerning the static lateral 
stability of airplanes have been carried out by 
the .,Nationaal Luchtvaartlaboratorium" (Natio- 
nal Aeronautical Laboratory) since 1927: a more 
extensive research was undertaken in 1930. Since 
that time its results have been checked by practi- 
cal experience gained in flight tests: this report 
contains a description of the results, both of the 
theoretical basis of the research and its practical 
application, illustrated by an example. 

Par t  I of this report contains a treatise on the 
stati'c lateral stability of the steady symmetric 
flight, the methods of its objective judgment and 
its relations to.the characteristics of lateral control. 

In 41 a general definition has been given of the 
static lateral stability; the conditions, necessary for 
static lateral stability in normal symmetric flight, 
have been derived in the Appendix of this report. 

Already during the study of the static longitn- 
dinal stability * )  the property of ,,stability of con- 
fro/" appeared to be important. This conception can 
also be applied to  the lateral control of the air- 
plane: in this case it is called ,,stability of lateral 
control". The  stability of lateral control, defined in 
431. is consi,dered to be essential for satisfactory 
lateral control. The  same chapter contains a defi- 
nition of a second indispensable property of lateral 
control. i.e. ,,stability of the slip". 

If the airplane satisfies the combined conditions 
included in said properties (see the summary in 
4323). it also always satisfies the conditions of 
static lateral stability (s. Appendix'). Stability of 
the slip and of lateral control are sufficient, hut not 
strictly necessary for static lateral stability; they 
contain more rigorous conditions than needed for 
static lateral stability. 

AS stability of the slip and of lateral control are 
consi,dered to be necessary properties of lateral 
control, it follows that in order to possess good 
flying qualities an airplane will have to satisfy 
those more rigorous conditions. These conditions 
require that the airplane possesses ~ directional-. 
rolling- and spiral-stability. 

The best method of judging these properties will 
be an investigation of the stability of the slip and 
of lateral control. As will be stated in 5 and 6 .  an 

* )  >.' Reference No. 4. 

objective qualitative investigation of said pro- 
perties. may be carried out by determining the 
direction of the rudder- and the aileron-deflection 
in certain types of steady asymmetric flight ormore 
generally the confrol position curues of lateral con- 
ttrol for a series of certain steady asymmetric 
:motions. This can be attahed by simple flight.tests 
requiring no special instruments, except one or 
more control position indicators. 

In order to obtain quantitative data concerning 
static lateral stability. more detailed measurements 
are required, including determinations of the slip- 
angle by means of a simple slip-angle indicator and 
of the effectiveness of lateral control. 

The end of part 6 (64)  contains a survey of dif- 
ferent criterions for the judgment of static lateral 
stability. 

Part I1 of th'is report contaiqs a treatise on the 
me'thods of the quantitative' determination of static 
lateral stability, based on some relations, derived 
in Part I, number 5 .  . 

The  computation of these quantities requires, as 
mentioned before, the determination of both the 
control position curces, using the 'slip-angle-indi- 
cator, and data concerning the effectiveness of la- 
teral control (aileron- and rudder-coefficients), 

The  slip-angle indicator has been described un- 
der 3. The  aileron- and rudder;coefficients can be 
determined by displacements'of ballast in flight:. 
the contrdl deflections.to be applied for maintaining 

- the original flying attitude form .a criterion OF the 
effectiveness of control: these considerations have 
been treated in 4. 

The computation of the stability characteristics 
has been given in 5 .  The  reduction of the results, 
obtained from the tests, to the stability characteris- 
tics of other positions of the center of gravity has 
been treated in 4. 

An insufficient degree of spiral-stability of an 
airplane may sometimes be corrected by changing 
the surface of fin and rudder. The derivation'of the 
necessary formulae has been given in 6. 

Finally, in 7 a .  practical application has been 
given, using numerical data obtained by measure- 
ments of lateral stability, carried out on a. Jumbo- 
airplane of KLM (Royal Dutch Airlines) by the 
,,,Nationaal Luchtvaartlaboratorium" in 1930 and 
1931. 




