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3 THEORIE VAN HET VLIEGEN  
 
3.0  INLEIDING  
 
3.0.1.Wat te verwachten in dit hoofdstuk 
 
Wanneer een zweefvliegtuig niet beweegt ten opzichte van de lucht dan wordt door de lucht 
op ieder onderdeel van de vliegtuighuid de heersende atmosferische luchtdruk uitgeoefend. 
Verdeelt men het oppervlak in kleine stukjes en vermenigvuldigt men de oppervlakten van 
deze stukjes met de luchtdruk dan resulteren er even zovele kleine krachten. Het effect van al 
die kleine krachten is, zoals bekend, alsof er in het geheel geen kracht door de lucht op het 
vliegtuig wordt uitgeoefend. Hetzelfde geldt immers ook voor alle andere voorwerpen die niet 
bewegen t.o.v. van de lucht. Het feit dat die luchtdruk zeker niet gering is (op zeeniveau in de 
standaard atmosfeer: 1013.25 hPa ofwel 101325 N/m2 (of ruwweg 10 N/cm2 = 10 ton/m2)) 
doet daar niets aan af. 
 
Beweegt een zweefvliegtuig ten opzichte van de lucht dan verandert de druk die de lucht 
uitoefent op alle kleine stukjes van de vliegtuighuid en wel zo dat die druk niet overal meer 
gelijk is. De veranderingen van de lokale luchtdruk zijn afhankelijk van de snelheid van de 
lokaal langsstromende lucht en zijn bij de snelheden waarmee zweefvliegtuigen vliegen lucht 
relatief (zeer) klein in vergelijking met de heersende atmosferische luchtdruk. Naast deze 
veranderingen van de krachten loodrecht op ieder stukje van de vliegtuighuid genereert de 
langsstromende lucht lokaal ook nog een (eveneens zeer kleine) wrijvingskracht in de richting 
parallel aan het oppervlak van het stukje vliegtuighuid. Het effect van al deze kleine druk- en 
wrijvingskrachten op de stukjes vliegtuighuid is hetzelfde alsof er een grote kracht, die 
resulterende luchtkracht, ergens langs een lijn in het symmetrievlak van het zweefvliegtuig 
aangrijpt.  
 
De luchtkrachten nemen toe met de snelheid en alleen boven een zekere minimale snelheid is 
deze resulterende luchtkracht op het zweefvliegtuig groot genoeg om met een constante 
snelheid te kunnen vliegen. Nodig daarvoor is dat (1) de resulterende luchtkracht verticaal 
gericht is gelijk is aan het gewicht en (2) dat die luchtkracht werkzaam is langs dezelfde 
verticale lijn als waarlangs het gewicht - als som van alle krachten die de zwaartekracht 
uitoefent op alle onderdelen van het zweefvliegtuig - werkt. De resulterende luchtkracht en 
het gewicht van het zweefvliegtuig zijn in die situatie met elkaar in evenwicht en het 
zweefvliegtuig vliegt met een constante snelheid door de lucht op de manier die wij uit de 
praktijk kennen. In dit hoofdstuk worden op de theoretische achtergronden van dit vliegen 
nader ingegaan 
 
Het maakt voor theoretische beschouwingen geen verschil of het zweefvliegtuig beweegt en 
de lucht stilstaat, of, dat men zich het zweefvliegtuig in rust denkt en er de lucht met 
vliegsnelheid, maar in tegengestelde zin, langs laat stromen. Gemakshalve zullen we in dit 
hoofdstuk het zweefvliegtuig stilstaand denken en de lucht er langs laten bewegen, zoals in 
een windtunnel.  
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Om meer inzicht te krijgen in het waarom en hoe van het vliegen met zweefvliegtuigen zal in 
dit hoofdstuk vliegen:aandacht worden besteed aan de twee gebruikelijke hoofdonderdelen 
van de theorie van het vliegen: 

(1) de aërodynamica, en  
(2) de vliegmechanica. 

Van beide onderdelen passeren die onderwerpen de revue die van betekenis zijn voor het 
vliegen van en met zweefvliegtuigen 
. 
Aërodynamica of stromingsleer is de naam van de theorie, die de krachten en momenten 
bekijkt, die worden veroorzaakt door de lucht die langs het vliegtuig stroomt..De voor het 
zweefvliegen belangrijke onderdelen van de aërodynamica zullen daarbij worden besproken 
in vijf stappen:  
- Eerst zal (in Sectie 3.1) kort aandacht worden besteed aan de algemene eigenschappen van 

de lucht en van luchtstromingen en de wetmatigheden, die daarvoor gelden.  
- Vervolgens komen (in Sectie 3.2) de krachten aan de orde, die door de lucht uitgeoefend 
worden op symmetrische voorwerpen (of lichamen met een mooi woord) die geplaatst zijn in 
een stroming evenwijdig aan het symmetrievlak of de symmetrieas van die voorwerpen. 
- Daarna worden (in Sectie 3.3) de luchtkrachten beschouwd die het gevolg zijn van 
stromingen om (oneindig lang veronderstelde) vleugels met constante dwarsdoorsneden: de 
vleugelprofielen1.  
- Vervolgens worden (in Sectie 3.4) de luchtstromingen en de daarmee samenhangende 
luchtkrachten beschouwd voor het geval men te maken heeft met de praktische situatie, 
waarin men te maken heeft met stromingen om vleugels die niet oneindig lang zijn.   
- Ten slotte komen (in Sectie 3.5) de krachten en momenten aan bod die de lucht uitoefent op 
complete zweefvliegtuigen met minimaal een romp, een vleugel, en een horizontaal en een 
verticaal staartvlak.  
 
Vliegmechanica is de naam van het verzameling van  theorieën, die zich bezig houden met de 
beweging van het zweefvliegtuig onder invloed van deze krachten en momenten. De 
vliegmechanica bestaat uit twee hoofdonderdelen:  

(1) de leer van de vliegtuigprestaties, dat is de theorie die zich bezighoudt met de 
beweging van het vliegtuigzwaartepunt, en  

(2) de leer der vliegeigenschappen, waaronder wordt verstaan de theorie, die zich richt op 
de bewegingen om het vliegtuigzwaartepunt.  

Vliegtuig prestaties komen aan bod in Sectie 3.6, vliegeigenschappen in Sectie 3.7. 
 
Voordat deze onderwerpen aan bod komen wordt inde resterende paragrafen van deze eerste 
sectie (Sectie 3.0) van dit hoofdstuk kort aandacht worden besteed aan enige, voor de latere 
discussies noodzakelijke basiselementen uit de mechanica waaronder wordt verstaan de 
theorie van krachten en momenten en de bewegingen die deze genereren als zij worden 
losgelaten op voorwerpen met een zekere massa.  
 

 
3.0.2 Krachten en momenten bij het vliegen  
 

Tot de belangrijkste elementen in de mechanica, d.i. de natuurkundige theorie van 
evenwichten en bewegingen van lichamen, behoren naast de bewegingen ook de veroorzakers 
van die bewegingen: de krachten voor de bewegingen of verplaatsingen en de momenten voor 
de rotaties van voorwerpen om assen  

   
1 De in deze twee secties besproken theorie wordt ook wel aangeduid als de tweedimensionale aërodynamica. In 
de praktijk kunnen voor deze situatie relevante gegevens worden gemeten in een windtunnel door de betreffende 
dwarsdoorsnede van wand tot wand gelijk te houden. 
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Een kracht wordt gekenmerkt door:  
� zijn grootte, 
• de richting waarin hij werkt, en 
• de lijn waarlangs hij werkt 
 

Een moment wordt analoog gekenmerkt door: 
� zijn grootte, 
� de draairichting waarin hij werkt, en  
� de as waarom hij werkt  

 
Bij theoretische beschrijvingen worden krachten (zoals in het algemeen alle vectoren) meestal 
weergegeven door pijlen. De lengte van de pijl geeft dan de grootte van de kracht aan en de 
stand van de pijl de richting. De richting van de pijl en de plaats, waar de pijl is getekend, 
bepalen samen de werklijn van de kracht, d.i. de lijn is waarlangs de kracht werkt.  
 
Voorbeelden van getekende krachten zijn gegeven in Figuur 3.1 (en Figuur 3.2). De krachten 
F1 en F3 in Figuur 3.1 zijn verschillend van grootte maar hebben wel dezelfde richting, hun 
werklijnen verschillen echter. Kracht F2 is even groot als kracht F3 maar verschilt in richting 
van de beide andere krachten, zijn werklijn snijdt de werklijnen van beide andere krachten in 
verschillende punten.   
 
 
 
 
 
 
 
 Figuur 3.1: Krachten werkend op een lichaam 

  
Een kracht wordt vaak aangeduid met de letter F. De eenheid voor de grootte van een kracht 
is de Newton (N): Een kracht heeft een grootte van 1 Newton, indien deze een voorwerp met 
een massa van 1 kg een versnelling geeft van 1 (m/s)/s = 1 m/s2.  
 
Wanneer we een kracht beschouwen per oppervlakte-eenheid, dan spreken we van een druk of 
een spanning. Een druk wordt doorgaans aangeduid met de letter p en gemeten in aantallen 
Pascal (Pa). Een druk van 1 Pa komt daarbij overeen met een druk van 1 N/m2.  
 
We spreken van een moment van een kracht t.o.v. een bepaald punt of een as, indien de 
werklijn van de kracht niet door dat punt of die as gaat (zie Figuur 3.2). Het moment, dat 
doorgaans wordt aangeduid met de letter M, is daarbij gedefinieerd als het product van de 
kracht F maal de afstand l van de (moment-) as tot de werklijn van de kracht (M = F x l). De 
grootte ervan wordt uitgedrukt in Newtonmeters (Nm).  
 
     
 
 
 
 
 
 
 
 Figuur 3.2: Kracht werkend als moment om draaipunt 
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Tijdens de vlucht werken op een zweefvliegtuig de volgende krachten:  
� de resulterende luchtkracht(en) 
� de zwaartekracht en  
� (eventueel) voortstuwende krachten 

 
We zullen de krachten hieronder stuk voor stuk de revue laten passeren.  
 
De resulterende luchtkracht is de resulterende som (of ook: de resultante) van alle 
luchtkrachten, die de omringende lucht op het vliegtuig uitoefent. De luchtkrachten ontstaan 
door drukkrachten op en wrijvingkrachten langs het gehele vliegtuigoppervlak. De grootte 
van deze luchtkrachten wordt bepaald door de aard van de stroming rond het vliegtuig en de 
atmosferische eigenschappen van de lucht. Het verkrijgen van inzicht in de grootten, de 
richtingen en de aangrijpingspunten van de luchtkrachten is het onderwerp van de 
aërodynamica.  
 
De zwaartekracht is de aantrekkingskracht van de aarde op het vliegtuig en alles wat daarin 
zit. In onze beschouwingen nemen we aan dat de zwaartekracht verticaal naar beneden werkt 
en altijd even groot is (strikt genomen is de zwaartekracht afhankelijk van de plaats op aarde 
en de hoogte waarop wordt gevlogen).  
 
Voortstuwende krachten (zo die er zijn) bij een zweefvliegtuig, zijn de krachten die veelal 
tijdelijk worden uitgeoefend op het zweefvliegtuig door een lierkabel, een sleepkabel of een 
propeller van een hulpmotor.  
 
Van deze drie krachten is de zwaartekracht de kracht waar we hier op aarde het meest mee te 
maken hebben. De zwaartekracht grijpt aan in het zwaartepunt van ieder voorwerp. In de 
theorie van de beweging van zweefvliegtuigen speelt de juiste positie van het zwaartepunt een 
belangrijke rol. De positie van het zwaartepunt worden bepaald door het voorwerp in 
verschillende standen t.o.v. het aardoppervlak vast te houden (Figuur 3.3). De verschillende 
werklijnen van de zwaartekracht, werkend op dat lichaam, blijken dan door een punt te gaan. 
Dat punt is het zwaartepunt. 

    
    Figuur 3.3 Bepaling van het zwaartepunt 

 

Ten behoeve van berekeningen kan de totale massa van het lichaam in het zwaartepunt 
geconcentreerd worden gedacht.  
 
De grootte van de zwaartekracht op aarde varieert enigszins met de geografische breedte (het 
kleinst aan de polen) en neemt af met de hoogte. Voor vliegtechnische berekeningen mag de 
zwaartekracht echter als constant worden beschouwd. 
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3.0.3 De wetten van Newton   

 
Van groot belang voor het nagaan van het effect van de genoemde krachten zijn de door Sir 
Isaac Newton in 1687 geformuleerde bewegingswetten. Deze drie wetten, waarnaar in dit 
hoofdstuk direct of indirect verwezen zal worden, luiden:  
 

Eerste wet van Newton (traagheidswet):  
 
Een lichaam waarop geen kracht werkt, is in rust of beweegt zich eenparig in een 
rechte lijn.  

 
Tweede wet van Newton (versnellingswet): 

 
De versnelling a die een lichaam tengevolge van een erop werkende kracht F 
ondervindt, is evenredig met deze kracht F en is gericht in de richting van de kracht. 
De versnelling is omgekeerd evenredig met de massa m, ofwel in formulevorm 
 

a = F/m of F = ma  
 

Derde wet van Newton (actie=reactie-wet):  
 
Iedere actie veroorzaakt een gelijke en tegengestelde reactie. 

 
 
3.0.4  Het gewicht 
 
De zwaartekracht oefent op alle voorwerpen een zodanige kracht uit dat ze bij vrije val (in 
vacuüm, dus zonder luchtweerstand) een versnelling ondervinden van 9,81 m/sec2. De 
zwaartekracht op een voorwerp is dus evenredig met de massa van dat voorwerp. De 
versnelling door de zwaartekracht wordt altijd aangegeven met de kleine letter g. 
 
Met het gegeven, dat de Newton (als de eenheid van kracht) gedefinieerd was als de kracht , 
die een voorwerp met een massa van 1 kg een versnelling geeft van 1 (m/s)/s = 1 m/s2, volgt  
dat de zwaartekracht  op (een voorwerp met) een massa van 1 kg een kracht uitoefent van 
9.81  N. Deze kracht kennen wij als het gewicht van 1 kg massa. 
 
Op grond van de tweede wet van Newton geldt dat het gewicht G  van een willekeurige massa 
m gelijk is aan 
 

G = m g. 
 
Op de maan bedraagt de versnelling door de zwaartekracht 1,62 m/s2. Een voorwerp met 
massa van1 kg weegt daar nog maar 1,62 N in plaats van het gewicht op aarde van 9,81 N. In 
het dagelijkse leven wordt een gewicht veelal uitgedrukt in kgf (of kilogramkracht) waarvoor 
geldt dat 1 kgf = 9,81 N. 
 
 
 
 
 
 
 



 8 

3.1 AËRODYNAMICA- I : LUCHT EN LUCHTSTROMINGEN 
 

3.1.1 Eigenschappen van lucht in rust  
 
De aarde is mede dank zij de zwaartekracht omgeven door een relatief dunne schil van lucht 
die wij de atmosfeer noemen. De eigenschappen van de lucht, zoals de (lokale) temperatuur 
en de (lokale) druk, zijn op ieder moment en op iedere plaats op aarde ongeveer zoals 
aangegeven door de standaardatmosfeer en de variaties daarop worden voor het grootste deel 
bepaald door weersomstandigheden en die worden in dit boek uitgebreid besproken in het 
hoofdstuk Meteorologie. Voor het bewegingsgedrag van een zweefvliegtuig in de lucht is het 
voldoende te weten dat lucht een gas is gekenmerkt door twee grootheden: luchtdruk en 
luchtdichtheid.  
 
Luchtdruk is daarbij de druk is die het gas lucht in alle richtingen uitoefent op ieder voorwerp 
dat zich in die lucht bevindt, waarbij dan druk de kracht is per oppervlakte eenheid (in N/m2) 
die het gas op ieder oppervlak uitoefent. De luchtdruk in de ongestoorde lucht, die ook wel 
statische druk wordt genoemd, wordt veelal aangegeven met de letter p en varieert afhankelijk 
van de lokale weersomstandigheden en de hoogte.  
 
Luchtdichtheid is de massa van de lucht per volume eenheid (kg/m3) ofwel de soortelijke 
massa. De luchtdichtheid wordt meestal aangegeven met de Griekse letter ρ (rho) en varieert 
afhankelijk van de temperatuur en de druk. In de standaardatmosfeer (zie Hoofdstuk 2 
(Meteorologie), § 2.2.5) is de luchtdichtheid op zeeniveau bij een temperatuur van 15° Celsius 
gelijk aan 1.225 kg/m3. Op grotere hoogten neemt de luchtdichtheid af. In de 
standaardatmosfeer is de luchtdichtheid op 2000 m al afgenomen is tot 1.0068 kg/m3 (d.i. 
20% lager). Omdat voor de standaardatmosfeer aangenomen wordt dat op 0 m hoogte 1 kg 
(massa) 9.81 N weegt is het  gewicht van 1 m3 lucht daar gelijk aan 1.225 x  9.81 = 12,02 N.  
 
 
3.1.2 Eigenschappen van lucht in beweging  
 
De extra krachten, die een luchtstroming op een voorwerp uitoefent, zijn drukkrachten en 
wrijvingskrachten, respectievelijk, loodrecht op of evenwijdig aan het oppervlak van dat 
voorwerp zoals geschetst in de volgende figuur (Figuur 3.4) 
 

    
    Figuur 3.4: Luchtkrachten 
 
Deze krachten komen boven op de drukkracht die de atmosferische druk lokaal uitoefent op 
het oppervlak en waarvan de resulterende som, zoals hierboven besproken in de Inleiding 
(par.3.1.1) gelijk is aan nul.  
 
Bij de snelheden en hoogten waarbij met zweefvliegtuigen gevlogen wordt, zijn, zoals we 
verderop zullen zien, de door de stroming veroorzaakte extra drukkrachten (zeer) klein (bij de 
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gebruikelijke snelheden maximaal enkele procenten van de atmosferische druk op zeenveau). 
Om die reden is het geen bezwaar bij de volgende aërodynamische beschouwingen er van uit 
te gaan dat de lucht (net zoals een vloeistof in de dagelijkse praktijk ) onsamendrukbaar is.  
 
De wrijvingskrachten die de lucht op het (gladde) oppervlak van zweefvliegtuigen uitoefent 
zijn in het algemeen nog veel kleiner dan de door de stroming veroorzaakte extra 
drukkrachten Deze kunnen bij een eerste beschouwing van de stroming ook in veel gevallen 
worden verwaarloosd. Hetzelfde geldt voor de nog kleinere wrijvingskrachten tussen de 
verschillende (lucht)deeltjes onderling die het gevolg is van de viscositeit

2 van de lucht. Ook 
voor deze kleine krachten geldt, dat zij bij een eerste beschouwing van de luchtstromingen 
waarom het bij het zweefvliegen gaat, kunnen worden verwaarloosd. We spreken dan van een 
onsamendrukbare wrijvingsloze stroming.  
 
 
3.1.3 Stroomlijnen en stroombuizen 
 
Bekijken we een stationaire (wrijvingsloze onsamendrukbare) stroming rond een lichaam 
(zoals getekend in Figuur 3.5) 
 

 
Figuur 3.5: Stroomlijnen en stroombuizen 

 
dan blijken de banen van de luchtdeeltjes vloeiende lijnen te zijn. Deze lijnen worden 
aangeduid met de naam stroomlijnen en ieder deel van de stroming begrensd door 
stroomlijnen wordt stroombuis genoemd. Aangezien in een stationaire stroming twee 
stroomlijnen elkaar nooit snijden is er geen uitwisseling van deeltjes binnen en buiten een 
stroombuis. In dit opzicht is een stroombuis met een echte buis te vergelijken. Combinaties 
van aan elkaar grenzende stroombuizen vormen zelf opnieuw stroombuizen 
 
In de praktijk komen stromingen zoals hiervoor geschetst vaak voor. Men spreekt in dat geval 
van een laminaire stroming. Als gevolg van wrijvingskrachten aan de oppervlakte van de 
lichamen in de stroming wordt het stroomlijnenpatroon echter, eveneens vaak, verstoord en in 
plaats van langs stroomlijnen bewegen de luchtdeeltjes zich daarna met dezelfde snelheid op 
een grillige manier als het ware om elkaar heen kronkelend. We spreken dan van een 
turbulente stroming. We komen hierop terug in paragraaf 3.2.2 .Voorlopig nemen we even 
aan dat we alleen te maken hebben met nette stroomlijnen en stroombuizen. 
 
 
 

   
2 Viscositeit is de taaiheid of wel de mate van samenhang van weke en vloeibare stoffen. Het uit zich o.a. in een 
groter of kleinere weerstand tegen schenken van een vloeistof uit een kan. 
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3.1.4 De continuïteitswet  
 
Omdat per tijdseenheid steeds dezelfde hoeveelheid lucht door een stroombuis stroomt, zal 
daar waar de doorsnede van de stroombuis kleiner is de snelheid van de lucht groter moeten 
zijn en daar waar het doorsnede van de buis groter is de snelheid kleiner moeten zijn.  
    

 
Figuur 3.6: De continuïteitswet 

 

Het exacte verband tussen de snelheid V van de lucht in een stroombuis en de doorsnede A 
van die stroombuis volgt direct uit de wet van behoud van volume: 

 
Bij een stationaire stroming is de hoeveelheid lucht, die per tijdseenheid door  
iedere doorsnede stroomt constant, ofwel, in formulevorm:  

 

ρAV = constant.      (3.1a)  
 

Vergelijkt men twee verschillende doorsneden van dezelfde stroombuis (zie figuur 3.7), dan 
volgt dat: 

ρ A1V1 = ρA2V2  (= constant )    (3.1b) 

 
ofwel,  na deling door de luchtdichtheid3,  
 
    A1V1 = A2V2  (= constant )    (3.1c)  
 
Bij een stationaire stroming is voor iedere stroombuis en op iedere plaats het produkt van 
doorsnede en snelheid dus gelijk. Deze uitspraak staat bekend als de continuïteitswet 
 
 
3.1.5 De wet van Bernoulli  
 
Als een stroombuis kleiner wordt van doorsnede dan blijkt de snelheid toe te nemen. De 
eerste wet van Newton leert ons dan dat er bij het stromen van de lucht binnen een stroombuis 
van een grote doorsnede naar een kleine doorsnede een kracht op de stroming in de richting 
van de stroming gewerkt moet hebben om die versnelling teweeg te brengen want anders had 
de snelheid volgens die eerste wet van Newton hetzelfde gebleven moeten zijn. Andersom 
geldt dat als de doorsnede van de stroombuis groter wordt er een snelheidsvermindering van 
de stroming optreedt die het gevolg is van een kracht tegen de richting van de stroming in. 
Krachten op de stroming binnen de stroombuis kunnen alleen maar geleverd worden door 
drukverschillen en de conclusie is dan ook dat de druk op een plaats waar de doorsnede van 

de stroombuis kleiner is lager zal moeten zijn dan op een plaats in dezelfde stoombuis waar 

de doorsnede groter is.  
 

   
3 De deling door de luchtdichtheid ρ is mogelijk dank zij de aanname van een onsamendrukbaarheid van de lucht 
in de beschouwde stroming.  
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Beschouwen we een onsamendrukbare wrijvingsloze luchtstroming in een stroombuis zoals 
aangegeven in onderstaande figuur4   

     
Figuur 3.7: Stroombuis. 

 
Wanneer lucht door een buis met een afnemende doorsnede stroomt, dan wordt de snelheid 
groter en neemt samen met deze snelheid ook de energie van beweging, ofwel de kinetische 

energie van de stroming toe. Deze toename van doorsnede A1 naar doorsnede A2 is voor een 
gegeven massa m lucht die per tijdseenheid ∆t door de twee doorsneden A1 en A2 stroomt 
gelijk aan:   
 

∆E = ½ m(V2
2 

– V1
2
) = 

 
½ (ρ A2V2∆t) V2

2
 - ½ (ρ A1V1∆t) V1

2
 

 
De toename ∆E van de kinetische energie moet volgens de wet van behoud van energie 
ergens vandaan komen en, even aannemend dat er geen toename is van potentiële energie 
doordat er een geen sprake is van een verschil van hoogte, moet deze toename dan het gevolg 
zijn van de hoeveelheid arbeid die door de druk op de lucht tussen A1 en A2 wordt 
uitgeoefend. Deze is gelijk aan:  
    ∆E = p1 A1 V1 ∆t - p2 A2 V2 ∆t 

 
Gelijkstelling van deze beide hoeveelheden energie ∆E geeft, na deling door de op grond van 
de continuïteitswet gelijke termen A1 V1 ∆t en A1 V1 ∆t,  als resultaat: 
 

p1 - p2  =  ½ ρ V2
2 - ½ ρ V1

2      (3.2a) 

ofwel 
p1 + ½ ρ V1

2  =  p2 +  ½ ρ V2
2 (= constant)   (3.2b)  

 
Het is deze uitspraak die bekend staat als de Wet van Bernoulli. De wet geeft voor een 
onsamendrukbaar, wrijvingsloos gas het verband tussen de snelheid en de druk in elk 
willekeurig punt van een (rechte) stroombuis. In woorden luidt de wet:  
 

Binnen iedere stroombuis geldt dat de som van de statische druk en de 
dynamische druk (of stuwdruk5.

), die energiedruk (of resulterende druk) wordt 
genoemd,  steeds constant is, waar 
 

    
Statische druk    =    p    

 

Dynamische druk   = ½ ρ V
2
   

en6 
 

    Energiedruk
 
   =  p + ½ ρ V

2
 

   
4 Eigenlijk geldt de volgende berekening stikt genomen alleen voor een horizontale stroombuis  
5 De naam stuwdruk dankt de drukcomponent ½ ρV2, waarin V de snelheid is in de ongestoorde stroming, aan 
het feit dit de druktoename of extra druk is die optreedt in een punt in de stroming (b.v. het voorste punt van een 
profiel) waar de luchtsnelheid tot nul wordt teruggebracht 
6 In formules wordt de dynamische druk of stuwdruk ook vaak aangeduid met de letter q 
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De bekendste toepassing van de wet van Bernoulli is het gebruik ervan bij venturibuizen bij 
allerlei technische toepassingen waarbij onderdruk nodig is. Daarvan is wellicht het bekendst 
het gebruik van een venturi bij carburateurs van benzinemotoren. Bij het zweefvliegen 
worden venturibuizen gebruikt bij het compenseren van variometers.  Deze laatste toepassing 
wordt besproken in Hoofdstuk 5 (Instrumenten). 
 
 
3.1.6  Grootte van de luchtkrachten bij het zweefvliegen 
 
De door luchtstroming veroorzaakte extra lokale drukken bij de snelheden waarbij met 
zweefvliegtuigen wordt gevlogen zijn van dezelfde orde van grootte als de dynamische druk 
(of stuwdruk). Ten einde de bewering te onderbouwen dat deze krachten verwaarloosbaar zijn 
in vergelijking met de atmosferische druk is het interessant de dynamische druk te berekenen 
bij een typische snelheid voor een zweefvliegtuig. Als we daarvoor  kiezen de snelheid van 
144 km/u ofwel  40 m/s dan volgt met de luchtdichtheid op 0 m in de standaard atmosfeer 
gelijk aan 1.225 kg/m3 dan volgt voor waarde van de dynamische druk 
 
  ½.ρV2 =  (0.5).(1.225) (1600) = 980 [(kg.m/sec2)/m2] = 980 N./m2 

 
In vergelijking met atmosferische druk op 0 m in de standaardatmosfeer, die gelijk is aan 
101.325 N/m2 is de dynamische druk bij deze snelheid inderdaad een zeer kleine druk. D 
eerdergenoemde aanname van onsamendrukbaarheid van de luchtstromingen bij 
zweefvliegtuigen lijkt dus zeker gerechtvaardigd.  
 
 
3.1.7. Gebogen stroomlijnen en stroombuizen 
 
Volgens de eerste (of traagheids)wet van Newton zal ieder luchtdeeltje waarop geen kracht 
werkt zich met een constante snelheid volgens een rechte lijn verplaatsen. De stroomlijnen 
zullen in dat geval evenwijdige rechte lijnen zijn. Werken er op luchtdeeltjes in een stroming 
krachten (door drukverschillen) in de richting van de stroming dan zal de snelheid van die 
deeltjes alleen in grootte veranderen en blijft de stroming rechtlijnig. Werken er echter 
drukverschillen loodrecht op een stroombuis (en daarmee  loodrecht op de snelheid) dan 
verandert de grootte van de snelheid van de luchtdeeltjes in de stroombuis niet maar verandert 
de richting van die snelheid van de deeltje wel. De bijbehorende stroomlijnen blijven dan niet 
langer rechtlijnig en worden krom als aan de ene kant van de stroomlijn een andere druk 
heerst dan aan de andere kant (waardoor de luchtdeeltjes uit hun rechte baan gedrukt 
worden!). Andersom geldt om dezelfde reden, dat als een stroomlijn krom is, dat dan 

geconcludeerd kan worden, dat de druk in de stroming aan de ene kant van de stroomlijn 

hoger is dan aan de andere.  
 
Beide voorgaande observaties: 
 

 (1) ‘dat samentrekkende en zich verwijdende stroomlijnen het gevolg zijn van 

drukverschillen in de richting van de stroomlijnen'  en  

 

(2) 'dat kromme stroomlijnen veroorzaakt worden door drukverschillen aan 

weerzijden van stroomlijnen'  

 

maken het (voor insiders) mogelijk om uit het stromingspatroon dat men observeert directe 
conclusies met betrekking tot de drukken in de stroming te trekken. 
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AERODYNAMICA-II: 2-DIMENSIONALE SYMMETRISCHE LUCHTSTROMINGEN 
 
3.2.1. Wrijvingsloze onsamendrukbare stroming rond een cirkelcilinder  
 
Als voorbeeld van het voorgaande zullen we in meer detail de stroming beschouwen rond een 
verticale doorsnede van een oneindig lange cirkelvormige buis, ofwel, in wiskundige 
terminologie, een cirkelcilinder zoals weergegeven in Figuur 3.8: 
 

   
 
  Figuur 3.8: Wrijvingsloze stroming rond een cirkelcilinder. 

 
De stroomlijn, die aankomt in het symmetrievlak van de cirkelcilinder (zie Figuur 3.8) eindigt 
op de cirkel(-vormige doorsnede) in een punt, waar de snelheid nul is geworden. Dit punt 
wordt het stuwpunt genoemd. De druk in het stuwpunt is volgens de wet van Bernoulli aan de 
resulterende of energiedruk die gelijk is aan de constante som p + (½ ρ V2) van de statische 

druk p en de dynamische druk  ½ ρ V2 in de stroming. Als er geen wrijving optreedt langs het 
cilinderoppervlak dan volgen de stroomlijnen het cilinderoppervlak en komen achter de 
cirkelcilinder (zoals geschetst in de Figuur hierboven) weer netjes bij elkaar.  
 
Ver voor en achter de cilinder 'merkt' de stroming bijna niets meer van de cilinder en zijn de 
stroomlijnen vrijwel evenwijdig. In de directe omgeving van het stuwpunt worden door de 
‘hoge’ energiedruk in het stuwpunt de stroomlijnen weggebogen naar boven en beneden. Aan 
de boven- en onderkant van de weggebogen stroomlijnen wordt de statische druk daardoor 
lager maar nog steeds hoog genoeg om de stroomlijnen daarboven en daarbeneden op hun 
beurt, zij het in mindere mate, weg te buigen. Aan de boven- en onderkant van de 
cirkelcilinder moeten de stroomlijnen de kromming van de cirkelcilinder volgen. Dit is alleen 
mogelijk indien de statische druk ter plaatse van het cilinder oppervlak kleiner is dan in de 
ongestoorde stroming daarboven. Door de natuur wordt deze lage statische druk gerealiseerd 
door verdichting (= kleinere doorsnede van de stroombuizen) en kromming van de 
stroomlijnen ter plaatse. Deze aanpassing van de stroombuizen wordt op zijn beurt gecreëerd 
wordt door het lager worden van de statische druk op het oppervlak van de cilinder: Aan de 
boven- en onderkant van de cilinder heerst daarom een lagere druk dan in het ongestoorde 
gedeelte van de stroming op enige afstand van de cilinder. Het ontstane drukveld rond de 
cirkelcilinder is op die manier verantwoordelijk voor het stroomlijnen patroon rond de 
cirkelcilinder. Het omgekeerde geldt daarbij ook: Uit het stroomlijnen patroon kan ook het 
drukpatroon rond de cirkelcilinder worden bepaald. Voor de cirkelcilinder resulteert dit (in het 
geval van een wrijvingsloze stroming) in het hieronder in Figuur 3.9 weergegeven 
drukkrachtenplaatje waarin de lokale drukken zijn weergegeven door pijlen   
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 Figuur 3.9: Drukverdeling rond een cirkelcilinder in een onsamendrukbare   

  wrijvingsloze stroming. 

 
 
3.2.2 Het gevolg van wrijvingskrachten: grenslaag omslag en loslating 
 
Uit Figuur 3.9 volgt dat een dwars op een onsamendrukbare wrijvingsloze stroming geplaatste 
cirkelcilinder (of buis) geen kracht ondervindt van die stroming. Zoals we weten is de 
werkelijkheid anders en dat blijkt het gevolg van de tot hier toe verwaarloosde 
wrijvingskrachten. Hoe klein ook, deze krachten blijken wel verantwoordelijk voor een ander 
stromingspatroon, dat aanleiding geeft voor een van nul verschillende luchtkracht op de in de 
stroming geplaatste buis. Hetzelfde resultaat krijgen we bij de beschouwing van een 
wrijvingsloze stroming rond een willekeurig symmetrisch lichaam. 
 
Om de effecten van wrijving te verklaren moet de stroming dicht bij het oppervlak worden 
bekeken, ofwel de stroming in de grenslaag, d.i. een dunne laag (van hooguit enkele 
millimeters bij zweefvliegtuigvleugels) boven het oppervlak van het lichaam in de stroming. 
Direct bij het oppervlak worden de luchtdeeltjes geheel afgeremd. In de grenslaag daarboven 
neemt, door onderlinge wrijving van de naast elkaar bewegende luchtdeeltjes, de snelheid van 
die deeltjes toe van nul naar de snelheid van de ongestoorde stroming. Hoe de stroming in de 
grenslaag er precies uitziet is afhankelijk van de vorm en de stand van het lichaam in de 
stroming.  
 
Wordt een zeer dunne plaat evenwijdig aan de stroming in die stroming geplaatst dan zal dat 
geen gevolg hebben voor het drukpatroon rond de plaat. Zonder wrijving zouden de 
stroomlijnen evenwijdig aan de plaat gewoon recht doorgaan. Met wrijving ontstaat er 
grenslaag waarbinnen de snelheidsverdeling van de luchtdeeltjes in principe een vorm heeft 
zoals getekend in onderstaande schets (Figuur 3.10a). 
 

    
    Figuur 3.10:(a)Grenslaag bij een vlakke plaat 

 
 Direct na het begin van de plaat blijken de luchtdeeltjes in de stroming netjes evenwijdig aan 
de plaat langs stroomlijnen hun weg te vervolgen met dien verstande dat de snelheid in de 
grenslaag ongeveer lineair met de afstand tot het oppervlak van nul tot de snelheid van de 
ongestoorde stroming blijkt toe te nemen. Men spreekt in dit geval van een laminaire 

grenslaag. 
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Naarmate een grotere afstand langs de plaat is afgelegd wordt de laminaire grenslaag 
langzaam dikker met als gevolg dat ook de laag waar de snelheid van de luchtdeeltjes heel 
klein is, langzaam dikker wordt. Na een zekere afstand langs de plaat te hebben afgelegd gaat 
de laminaire laag in verband daarmee over7 in een turbulente grenslaag, waarin de 
luchtdeeltjes zich niet meer langs stroomlijnen verplaatsen maar als het ware om elkaar heen 
kronkelend hun weg vervolgen. De snellere luchtdeeltjes nemen de langzamere mee en de 
grenslaag wordt daardoor snel dikker en de snelheidsverdeling in de grenslaag wordt 
‘dikbuikiger, zoals geschetst in Figuur 10b en Figuur 10c hieronder. 
 

   
   (b)        (c) 
 Figuur 3.10: (b) Snelheidsverdelingen in laminaire en turbulente grenslaag 
  (c) Overgang van laminaire maar turbulente grenslaag 

 
Het punt waar de grenslaag overgaat van een laminaire grenslaag in een turbulente grenslaag 
wordt het omslagpunt genoemd..De afstand (ℓ) van het omslagpunt vanaf het begin van de 
(altijd laminair beginnende) grenslaag wordt o.a. bepaald door de snelheid in de ongestoorde 
stroming buiten de grenslaag (V), de luchtdichtheid (ρ) en de viscositeit (ν) van de lucht8 en 
de ruwheid van het oppervlak van de plaat. 
 
Bij een laminaire grenslaag verstoort een kleine oneffenheid op het oppervlak vaak voldoende 
om de grenslaag om voortijdig een turbulente grenslaag te laten ontstaan. Bij een turbulente 
grenslaag zullen eventuele nieuwe (kleine) oneffenheden op het oppervlak veel minder snel 
invloed meer hebben op het stromingspatroon.       
 
Bij andere voorwerpen dan een vlakke plaat in een stroming speelt een andere grootheid een 
grote rol bij het gedrag van de grenslaag en wel de drukgradiënt. Hiermee wordt bedoeld de 
toe- of afname van de lokale statische druk direct aan het oppervlak in de richting van de 
stroming. Bij een toename van de druk heet de drukgradiënt positief, bij een afname negatief.  
Bij een negatieve drukgradiënt zal de grenslaag zich gemakkelijk kunnen handhaven, bij een 
positieve drukgradiënt geldt het omgekeerde De grenslaag zal zich moeilijk kunnen 
handhaven en een laminaire grenslaag zal in die situatie anders reageren dan een turbulente.  
 
Een turbulente grenslaag heeft als negatieve eigenschap dat hij sneller groeit en daarmee 
sneller dikker wordt dan een laminaire grenslaag. Een positieve eigenschap van een turbulente 
grenslaag is dat hij zich beter stand kan houden bij een negatieve drukgradiënt en daarom 
langer aan het oppervlak kan blijven aanliggen. Is echter de drukgradiënt te groot dan laat 
zowel de laminaire als de turbulente grenslaag los van het oppervlak. Dit is geschetst in 
onderstaande figuur (Figuur 3.11). Het punt waar de grenslaag niet langer het oppervlak kan 
blijven volgen heet het punt van loslating.  

   
7Een bekend voorbeeld waar eveneens een laminaire stroming over gaat in een turbulente is de opstijgende rook 
van een sigaret die stilgehouden wordt in rustige lucht. De rook gaat eerst als een gladde laminaire stroming 
omhoog tot aan een het omslagpunt, waarna de rook niet meer glad maar onrustig (of turbulent) verder gaat.  
8 Bij plaats van het omslagpunt speelt de waarde van het getal van Reynolds dat gedefinieerd is als Re=ρVℓ/ν 
een centrale rol. Dit getal speelt ook een rol bij het verschil tussen de aërodynamische eigenschappen van 
modelzweefvliegtuigen en zweefvliegtuigen op ware grootte 
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  Figuur 3.11: Loslating van de grenslaag bij een positieve drukgradiënt 
 
In het geval van een reële stroming om een cirkelcilinder dwars op de stroming is het 
uiteindelijke stromingspatroon afhankelijk van de snelheid in de ongestoorde stroming en de 
straal van de cirkelcilinder: Is de snelheid laag en/of de straal van de cirkelcilinder klein dan 
laat de grenslaag al los op het moment dat deze nog laminair is en net een gebied met een 
positieve drukgradiënt bereikt heeft. Het resultaat van die situatie is geschetst in onderdeel (a) 
van de volgende figuur (Figuur 3.12). In het geval dat de snelheid van de ongestoorde 
stroming en/of de straal van de cirkelcilinder hoog is zal de grenslaag turbulent geworden zijn 
voordat loslating optreedt en deze zal op grond van het verschil tussen de twee typen 
grenslaag ook later optreden. Dit resultaat is geschetst in onderdeel (b) van onderstaande 
figuur (Figuur 3.12) met bijbehorende drukverdeling 
 

    
(Figuur 12a): Realistisch stromingspatroon en drukpatroon bij een dunne buis en lage snelheid  

      
  
(Figuur 12b):  Realistisch stromings- en drukpatroon bij een dikke buis en grote snelheid  
 
In het zog achter de cirkelcilinder is de drukopbouw niet meer hetzelfde als in de 
wrijvingsloze stroming. Stroomlijnen bestaan er niet meer en de druk kan dus niet meer met 
de Wet van Bernoulli kunnen worden voorspeld. In het geval van een lage snelheid en een 
dunne pijp [geval a] blijkt de druk aan de achterkant van de pijp (= cirkelcilinder) zelfs lager 
(in plaats van hoger) dan de heersende statische druk in de ongestoorde stroming. Hiervan 
wordt gebruik gemaakt bij de compensatie van TE-(Total Energy) variometers. Bij snelheden, 
die gebruikelijk zijn bij het zweefvliegen, blijkt dat de statische druk aan de achterkant van 
een dunne pijp in de stroming - onder bepaalde voorwaarden met betrekking tot de 
configuratie – gelijk is aan 
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    pstat  =  p - ½ ρ V
2 

  
In deze uitdrukking hebben p, ρ en V respectievelijk betrekking hebben op de waarden in de 
ongestoorde stroming. Het is van deze laatste druk (of onderdruk bij relatering aan de 
atmosferische druk) dat gebruik gemaakt bij het compenseren van variometers met behulp van 
de TE-(compensatie-)venturibuizen van Oran Nicks (Nicks venturi) en Bardowicks  
(Zweischlitzdüse). Hierop wordt in Hoofdstuk 5 ‘Instrumenten’ in detail op teruggekomen. 
 
 
3.2.3. Algemene formule voor luchtkracht-(component-)en 
 
In de (vliegtuig-)aërodynamica gebruikelijk is dat men de luchtkracht op een voorwerp in de 
stroming ontbindt in een component loodrecht op de stroming die men draagkracht (of lift) 
noemt en een component in de richting van de stroming, die men de weerstand (of drag in het 
Engels) noemt. Om die reden zullen bij de volgende bespreking van een algemene formule 
voor de luchtkrachten die dan ook voor een luchtkrachtcomponent uitwerken9.  
 
Uit metingen blijkt dat alle krachten die worden uitgeoefend door de lucht op een voorwerp 
dat zich bevindt in een luchtstroom telkens op dezelfde manier afhangen van de volgende 
grootheden: 

1. de luchtdichtheid (ρ),  
2. de luchtsnelheid (V), en 
3. het karakteristieke oppervlak (S)10. 

 
Deze grootheden zijn de algemene bepalende grootheden voor de luchtkrachten 
 
Meer in het bijzonder blijkt dat iedere (component van een) luchtkracht  

 

1. lineair toeneemt met de luchtdichtheid,  
2. kwadratisch toeneemt met de snelheid, en 
3. lineair toeneemt met het (karakteristieke) oppervlak. 

 
In formulevorm leidt dit tot de algemene formule voor een luchtkracht(-component) X

11 
 

     X =  cX . ½. ρ. V2. S.         (3.4a) 
 

In deze uitdrukking is het dimensieloze getal cX, dat  de dimensieloze coëfficiënt van de 
betreffende luchtkracht(-component) (hier met de fictieve naam X wordt aangeduid, het getal 
dat  aangeeft hoeveel groter of kleiner de bedoelde luchtkracht(-component) X is dan het 
aantal Newton dat gegeven wordt door het product ½ ρ V2.S of in formule vorm 
   

    cX = X / ½. ρ. V2. S.       (3.4b) 
 

   
9 In het geval dat een axiaal-symmetrisch of een symmetrisch voorwerp (of lichaam) evenwijdig aan zijn as of 
zijn symmetrievlak in een stroming wordt geplaatst, dan zal de (resulterende) luchtkracht op het voorwerp ook 
de richting hebben van die as of in het symmetrievlak liggen en daarmee de richting hebben van de stroming. 
Het is het duidelijk dat men in dit geval alleen met een weerstand te maken heeft.  
10 In het geval van de weerstand van axiaal-symmetrische voorwerpen die evenwijdig aan hun as in de stroming 
worden geplaatst ligt het voor de hand hiervoor het oppervlak loodrecht op de stroming te nemen.. In het geval 
van  componenten van de  resulterende luchtkracht  op (zweef-)vliegtuigen  wordt als karakteristiek oppervlak 
doorgaans het vleugeloppervlak genomen.. 
11De formule is hier weergegeven voor  een  luchtkrachtcomponent met de fictieve naam X. 
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De waarde van de dimensieloze coëfficiënt cX hangt af van de specifieke bepalende 

grootheden die naast de algemene bepalende factoren (ρ, V en S), de grootte van de 
luchtkracht(-component) X bepalen. 
 
 
Voor alle componenten van de resulterende luchtkracht gelden soortgelijke formules, waarin 
de vorm van het voorwerp en/of de stand van het voorwerp in de stroming tot uitdrukking 
komen in de waarde van de van toepassing zijnde dimensieloze coëfficiënt. 
 
De hiervoor besproken afhankelijkheid van de luchtkracht(-component-)en van  de 
luchtdichtheid, de snelheid en het  oppervlak, weergegeven in formule (3.3), wordt hieronder 
grafisch toegelicht in de volgende figuren  

   
 

 Figuur3.13: Grootte van luchtkrachten als functie van de luchtdichtheid ρ 

 
 Figuur 3.14: Grootte van luchtkrachten als functie van de snelheid V 

 
Figuur 3.15: Grootte van luchtkrachten als functie van het oppervlak S 
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3.2.4 Drukweerstand en drukweerstandcoëfficiënt 
 
Zoals in paragraaf 3.2.2 besproken zouden zonder wrijving voorwerpen of lichamen die in 
een stroming zijn geplaatst geen krachten ondervinden. Wrijvingskrachten zijn dan ook 
verantwoordelijk voor het bestaan van weerstand bij axiaal-symmetrische (en symmetrische) 
voorwerpen die evenwijdig aan hun as (of hun symmetrievlak) in de stroming zijn geplaatst. 
Deze (resulterende) weerstand, die o.a. veroorzaakt wordt door o.a. loslating en andere 
stromingsveranderingen, is de som van de componenten in de richting van de stroming van 
alle drukkrachten op alle (kleine) delen van het oppervlak van het voorwerp of lichaam en 
wordt de drukweerstand wordt genoemd  
 
De drukweerstand is, als component van de totale luchtkracht, in eerste instantie afhankelijk 
van de hiervoor besproken algemene bepalende grootheden voor luchtkrachten (ρ, V en S). De 
specifieke bepalende grootheid voor de grootte ervan is: 
 
 de vorm van het lichaam of voorwerp 
 

De drukweerstand wordt om reden van die afhankelijkheid ook wel vormweerstand 
genoemd.. Deze afhankelijkheid van de vorm van het voorwerp dat zich in de stroming 
bevindt,.wordt verdisconteerd in de waarde van de dimensieloze coëfficiënt cD,druk Een aantal 
illustratieve waarden daarvoor zijn hieronder weergegeven:  
  
2-dimensionaal        cD-waarde 
 

Ronde draad    1,0 
 

Druppelvormige draad   0,3 
 

Slanke druppelvormige draad (profielvorm)  0.12 
 

Vlakke plaat (remklep)   1.98 
 
3-dimensionaal        cD-waarde 

 
Bol    0,22 
 
Halve bol, bolle kant achter   1,32 

 
Halve bol, bolle kant voor    0,34 

 
Vlakke ronde schijf    1,15 

 
Druppelvorm(sigaar)     0,05 

 
Omgekeerde druppelvorm    0,17 

 
Luchtschipvorm     0,11 

 
Tabel 3.1: Dimensieloze coëfficiënten voor de drukweerstand van diverse lichaamsvormen. 
 
Het is van belang om bij deze tabel op te merken, dat de gegeven waarden gelden voor 
symmetrische of axiaal-symmetrische voorwerpen, die geplaatst zijn in een stroming 
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evenwijdig aan hun symmetrieas of hun symmetrievlak. Een daarvan afwijkende stand in de 
stroming zal tot andere waarden leiden. Hierop zal later, bij de behandeling van stromingen 
om vleugelprofielen worden teruggekomen. 
 
 
3.2.5 Wrijvingsweerstand en wrijvingsweerstandcoëfficiënt 
 
Zoals hiervoor besproken zou er geen drukweerstand zijn als er geen wrijving was. Daarnaast 
zorgt de wrijving ook voor een ‘eigen’ weerstandsbijdrage, de wrijvingsweerstand, die zich in 
het bijzonder samenhangt met het verlies van kinetische energie van de luchtdeeltjes in de 
grenslaag. In verband daarmee zijn de specifiek bepalende grootheden voor de 
wrijvingsweerstand: 
 

1. de stromingsvorm van de grenslaag, en  
2. de oppervlakteruwheid van het omstroomde oppervlak. 

 
Wat betreft de stromingsvorm in de grenslaag is er een relatief groot onderscheid in 
wrijvingsweerstand tussen de twee in paragraaf 3.2.2 besproken laminaire en de turbulente 
stromingsvormen in de grenslaag. Een laminaire stroming geeft namelijk een veel geringere 
wrijvingsweerstand dan een turbulente stroming. Vandaar dat er bij de moderne 
zweefvliegtuigen alles aan gedaan wordt om over het grootste deel van de vleugel en ook over 
zo groot mogelijke stukken bij de andere onderdelen, zoals bij de romp, een laminaire 
stroming te handhaven.  
 
Wat betreft de oppervlakte ruwheid kan worden opgemerkt dat een glad oppervlak uiteraard 
een aanzienlijk lagere wrijvingsweerstand heeft dan een ruw of golvend oppervlak. Een maat 
voor de gladheid van het oppervlak is de oppervlakteruwheid. Hieronder wordt verstaan de 
gemiddelde korrelhoogte zoals weergegeven in de volgende figuur  
 

  
 

 Figuur 3.16: De oppervlakteruwheid 

 
Het blijkt overigens dat, wanneer de korrelhoogte k kleiner is dan ongeveer 0,02 mm, deze  de 
ligging van het omslagpunt en daarmee de wrijvingsweerstand niet meer beïnvloedt.  
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AERODYNAMICA-III: 2-DIMENSIONALE STROMINGEN OM VLEUGELPROFIELEN  
 
3.3.1. Het ontstaan van de draagkracht bij een vleugel 
 
Anders dan in de hiervoor besproken symmetrische stromingsituaties leveren (oneindig) lange 
vleugels met constante dwarsdoorsneden (= de vleugelprofielen12), die met een willekeurige 
(veelal kleine) hoek in een uniforme stroming zijn geplaatst, een resulterende luchtkracht (R), 
die niet loodrecht op de ongestoorde stroming staat. Zoals hiervoor besproken in paragraaf 
3.2.3 wordt deze resulterende luchtkracht ontbonden in twee componenten, een loodrecht op 
de ongestoorde stroming die afwisselend draagkracht of lift (L) wordt genoemd en een in de 
richting van de ongestoorde stroming die weerstand (D13) wordt genoemd. Vanwege deze 
loodrechte hoek tussen de krachten L en D geldt  
 

     22
DLR +=       (3.5) 

 
De beste prestaties met profielen voor (zweef-)vliegtuigen zullen kunnen worden bereikt 
indien zij bij een draagkrachtscomponent14 L ongeveer gelijk aan het gewicht van het 
zweefvliegtuig een zo klein mogelijke weerstandscomponent D leveren. Met dit doel voor 
ogen heeft men in het verleden een grote variatie aan profielvormen voor zweefvliegtuigen 
ontwikkeld en uitgeprobeerd, waarvan de eigenschappen door berekeningen en proeven aan 
vleugelmodellen in windtunnels werden bepaald.  
 
Alle nu voor zweefvliegtuigen ontwikkelde vleugelprofielen hebben met elkaar gemeen dat 
zij een resulterende luchtkracht R leveren die de som is van een grote draagkracht L en een 
kleine weertand D. In deze paragraaf en de volgende zal nader worden ingegaan op de manier 
waarop de vleugel de gewenste draagkracht genereert. We beschouwen daartoe allereerst het 
stromingspatroon van een ‘standaard’ vleugel profiel in een uniforme horizontale stroming 
geschetst is in onderstaande figuur (Figuur 3.17) 
 

   
   Figuur 3.17: Stroming rond een profiel 

 

Omdat de bovenzijde van een vleugelprofiel altijd boller is dan de onderzijde gaan de 
stroomlijnen, wanneer het profiel met een positieve invalshoek in de stroming wordt geplaatst 
(Figuur 3.17), aan de voorzijde van het profiel omhoog, lopen aan de bovenkant dichter bij 
elkaar en volgen vervolgens het profiel tot de achterlijst en hebben na het verlaten van het  

   
12 In het vervolg zullen we kortheidshalve spreken over “vleugelprofielen in een stroming”. 
13 De  letter D voor de component van de resulterende luchtkracht in de richting van de stroming dankt deze 
kracht aan de Engelse benaming ‘drag’ voor deze component. 
14 In het vervolg zullen we in plaats van over de draagkrachtscomponent en de weerstandscomponent van de 
luchtkracht op een profiel kortheidshalve alleen nog spreken over de draagkracht en de weerstand van het 
profiel. We bedoelen daarmee echter precies hetzelfde. 
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profieloppervlak  aan de achterzijde het profiel een neerwaartse richting. Aan de onderzijde is 
de vervorming van de stroomlijnen aanzienlijk minder, komen zij minder dicht bij elkaar en 
wijken zij enigszins naar onder uit. Met behulp van het verband dat bestaat tussen het beeld 
van de stroomlijnen en daarbij horende drukken in de stroming (zoals besproken in paragraaf 
3.1.7) kunnen we nagaan wat de luchtkrachten op de vleugelhuid zouden moeten zijn. We 
komen dan tot een bij het stroomlijnenpatroon behorende luchtkrachtenverdeling, die 
overeenkomt met de gemeten luchtkrachten geschetst in de volgende Figuur 3.18 
 

 
   Figuur 3.18: Drukverdeling rond een profiel 

 
 
3.3.2 Circulatie als werkelijke generator van draagkracht 
 
In tegenstelling tot het populaire idee dat de relatief grote draagkrachtscomponent L van de 
resulterende luchtkracht R op het profiel, dat een positieve invalshoek heeft met de stroming, 
verklaard zou kunnen worden met behulp van de wet van Bernoulli, blijkt dat dit niet 
mogelijk is. De draagkracht van vleugelprofielen wordt teweeggebracht door een ander 
natuurfenomeen, de circulatie. In de praktijk (zoals geschetst in Figuur 3.21) blijkt er 
namelijk voor het profiel een opgaande stroming (in het Engels een upwash genoemd) te zijn 
ontstaan en aan de achterkant van het profiel een neergaande stroming (in het Engels een 
downwash genoemd), die niet met de wet van Bernoulli kan worden verklaard.. Bovendien 
blijkt bij metingen ook dat de snelheid aan de bovenkant van het profiel veel groter is en de 
snelheid aan de onderkant veel kleiner is dan verklaard zou kunnen worden met de wet van 
Bernoulli Het blijkt uit metingen, zelfs zo te zijn dat de luchtdeeltjes die langs de bovenkant 

langs het profiel passeren eerder bij de achterrand zijn dan de aanvankelijk nabijstromende 

luchtdeeltjes, die door het profiel worden gedwongen onder langs het profiel te gaan. Dit is 
weergegeven in onderstaande Figuur 3.19 
 

       
  

 Figuur 3.19: Met rookinjecties gevisualiseerde snelheden rond een profiel  
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Het natuurfenomeen circulatie houdt in dat er in de stroming een wervel (of beter een hele 
verzameling van kleine wervels (of vortices in het Engels)) is ontstaan (of zijn) ter plaatse van 
het profiel. Dit zal hieronder aan de hand van een geïdealiseerd15 voorbeeld nader worden 
verklaard.  
 
Onder een wervel wordt verstaan een ronddraaiende stroming rondom een of ander centrale as 
in een gas of een vloeistof waarbij de stroombuizen gesloten zijn. Het geïdealiseerde 
voorbeeld betreft de stroming rond een (oneindig) lange rondraaiende cilindervormige buis 
die horizontaal loodrecht op zijn as in een horizontale stroming is geplaatst. Zonder de 
horizontale stroming zou het stromingsbeeld rondom de draaiende cilinder er uit zien als een 
wervel(-stroming) zoals geschetst in de volgende figuur (Figuur 3.20). Combinatie van deze 
stroming (A) met de ideale horizontale stroming (B) om de cilindervormige buis wanneer die 
stil zou staan geeft het beeld van de stroming geschetst (C). 

A    =>    

B         C 

 Figuur3.20: Combinatie van de geïdealiseerde stromingspatronen A en B 

 
Uit het stroomlijnenpatroon bij (C) voor dit geïdealiseerde voorbeeld valt te concluderen dat 
er zich een grote onderdruk ontwikkeld heeft aan de bovenkant van de draaiende cilinder, die 
als resultaat heeft dat er door de stroming een verticale kracht16 loodrecht op de originele 
horizontale stromingsrichting uitgeoefend wordt17. Op grond van de derde (actie=reactie)-wet 
van Newton heeft deze kracht op de cilinder een neerstroming van de lucht achter de cilinder 
tot gevolg die direct gerelateerd is aan de grootte van draagkracht. 
 
Bij een vleugelprofiel in een stroming is er geen sprake van een enkele wervel maar van een 
verzameling van kleine wervels die samen aangeduid worden als de circulatie en als resultaat 
geven dat er een gesloten stroomlijn is die - net als bij de draaiende cilinder in het 
geïdealiseerde voorbeeld - langs het oppervlak van het profiel loopt. Het ontstaan van de 
circulatie hangt samen met de bolle vorm van de bovenkant en de scherpe achterkant van de 
gebruikelijke profielvormen van (zweef-)vliegtuigen.  

   
15 In dit voorbeeld is geen rekening gehouden met de invloed van de wrijvingskrachten die wel de oorzaak zijn 
voor het ontstaan van de wervel in de stroming 
16 Ter ere van de ontdekking in 1852 door  Magnus van deze draagkrachtopwekking door een draaiende cilinder 
in een luchtstroming wordt dit natuurfenomeen het Magnus-effect genoemd. Deze naam wordt ook gebruikt voor 
de verklaring van het effect van een spin bij snel door de lucht bewegende (voet-, tennis- en golf-) ballen. 
17 De hier gegeven verklaring blijkt niet het gehele verhaal te zijn. In werkelijkheid speelt de grenslaag rond de 
draaiende cilinder ook een speciale rol. 
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Een ideale (wrijvingsloze) stroming rondom een profiel, die heel even bestaat op het moment 
dat de stroming in de windtunnel op gang komt, zou er uit zien zoals weergegeven in de 
onderstaande figuur (Figuur 3.21) 
 

    
Figuur 3.21: Ideale wrijvingsloze stroming rond een vleugelprofiel 

 

In de praktijk is het een onmogelijkheid voor de luchtstroming om het profiel om rond de 
achterlijst van het profiel weer naar voren terug te stromen. Het gevolg is dat de stroming aan 
de bovenkant van het profiel doorloopt tot die achterlijst waardoor het gemeten beeld van de 
luchtstroming in werkelijkheid ontstaat, dat geschetst is in Figuur 3.19. Het resultaat is dat bij 
het opstarten van de stroming in de windtunnel een circulatie ontstaat rond het vleugelprofiel 
samen met een met de stroming meebewegende tegengesteld draaiende circulatie die wordt 
aangeduid als de aanloopwervel. Dit is schematisch weergegeven in de volgende figuur 
(Figuur 3.22) 
 

   
 Figuur 3.22: Wervels direct na het opstarten van de stroming  
 
 
Voor wervels wordt de grootte van de circulatie gedefinieerd als het product van de 
tangentiële snelheid vz en de afstand van lz van af de as van de wervel. Theoretisch kan 
worden aangetoond dat de grootte van de draagkracht L opgewekt door een enkele 
(draagkracht-)wervel met een circulatie Γ die loodrecht op de ongestoorde stroming is 
gepositioneerd direct evenredig is met het product van de grootte van die circulatie en de 
snelheid van de ongestoorde stroming. Voor de draagkracht van een (oneindig lange) vleugel 
geldt een analoge formule, die bekend staat als de formule van Kutta-Joukowski 
 
    L =  cL. ½.ρ.V2. t =  ρ V Γ 
  
waaruit direct volgt dat de circulatie van een (oneindig lange) vleugel met koordelengte t 
gelijk is  aan 
    Γ = ½ cL.V t 
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3.3.3 Formules voor de draagkracht en de weerstand  
 
Net als de grootte van de vorm- en wrijvingsweerstandkrachten bij symmetrische voorwerpen 
in een symmetrische stroming, besproken in de twee voorgaande secties, is de grootte van de 
resulterende luchtkracht op een vleugelprofiel afhankelijk van dezelfde daar genoemde 
algemene bepalende grootheden:  
 

1. de luchtdichtheid (ρ),  
2. de luchtsnelheid (V) en 
3. het karakteristieke oppervlak (S),  

 
Hierbij moet wel worden opgemerkt dat bij luchtkrachten op vleugelprofielen standaard het 
vleugeloppervlak als karakteristiek oppervlak S wordt genomen 
 
Zowel voor de resulterende luchtkracht (R) als voor de componenten draagkracht of lift (L) en 
de weerstand (D) daarvan geldt de in paragraaf 3.2.3 gegeven algemene formule (3.4a) voor 
luchtkracht-(component-)en en formule (3.4.b) voor de dimensieloze coëfficiënten 
 

R = cR . ½. ρ. V2. S       (3.6a) 
en     

 
L = cL . ½. ρ. V2. S.     (3.6b) 

 
D =  cD . ½. ρ. V2. S       (3.6c) 

 
Analoog aan formule (3.5) geldt voor de dimensieloze coëfficiënten cR ; cL en cD 
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DLR ccc +=        (3.7) 

 
Formule (3.6b) staat bekend als de draagkracht- of liftformule, formule (3.6b) als de 
weerstandformule. De dimensieloze coëfficiënten cL en cD  worden, respectievelijk, de 
draagkracht- of liftcoëfficiënt en de weerstandcoefficient genoemd. 

 
De nauwkeurige waarden voor de dimensieloze draagkracht- en weerstandscoëfficiënten voor 
vleugelprofielen kunnen alleen door metingen in windtunnel worden verkregen. Schattingen 
voor deze waarden kunnen worden bepaald door berekeningen, die gebaseerd zijn op bekende 
factoren die de specifiek bepalende grootheden zijn voor de draagkracht- en 
weerstandscoëfficiënten. Hieronder zullen deze factoren, op de wijze als dit gedaan is voor de 
drukweerstand en wrijvingsweerstand in de paragrafen 3.2. en 3.2.5, in enig detail nader 
worden bekeken  
 
De voornaamste factoren ofwel specifiek bepalende grootheden voor de draagkracht en de 
weerstand van vleugel profielen, die verdisconteerd worden in de draagkrachtcoëfficiënt cL en 
de weerstandcoefficient cD zijn   
  

1. de invalshoek van het vleugelprofiel 
2. de vorm van het vleugelprofiel  

 
Deze zullen hierna beide de revue passeren. 
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3.3.4 De invalshoek en het gedrag van de stroming bij een te grote invalshoek 
 
Van belang voor een vergelijking van verschillende vleugelprofielvormen is het feit dat het 
vleugelprofiel verschillende standen kan aannemen relatief ten opzichte van de 
stromingsrichting. De bepalende variabele voor die verschillende standen is de hoek tussen de 
lijn door het voorste en het achterste punt van het profiel en de richting van de stroming. Die 
hoek heet de invalshoek van het vleugelprofiel (zie onderstaande Figuur 3.23) en wordt in 
formules en tekeningen aangeduid met de Griekse letter α.(alpha) . Het lijnstuk dat het voorste 
en achterste punt van het profiel verbindt heet de koorde en de invalshoek wordt daarom ook 
vaak gedefinieerd als de hoek tussen de koorde en de stromingsrichting. 
 

  
Figuur 3.23: De invalshoek van een vleugelprofiel 

 
De grootte van de invalshoek is sterk medebepalend voor de grootte en de verdeling van de 
lokale drukken op het oppervlak van het profiel en daarmee ook medebepalend voor de door 
het profiel geleverde resulterende luchtkrachten. In de theorieboeken is de invalshoek dan ook 
steeds de variabele waarvoor de waarden van de luchtkrachtcoëfficiënten worden gegeven en 
gedocumenteerd. In de praktijk is de invalshoek bij uitstek de variabele die door de bestuurder 
van het zweefvliegtuig tijdens de vlucht kan worden veranderd kan en die daardoor de echte 

variabele is waarmee het zweefvliegtuig in essentie wordt bestuurd 
 
Bij kleine invalshoeken neemt de resulterende luchtkracht op het vleugelprofiel (en daarmee 
ook de draagkrachtcoëfficiënt van een vleugelprofiel) vrijwel evenredig (ofwel lineair) toe 
met een vergroting van de invalshoek (en af evenredig met een invalshoekverkleining). Bij 
grotere hoeken (boven de 10-12°) neemt de resulterende luchtkracht minder dan evenredig toe 
met de invalshoekvergroting en verandert tevens meer in de richting van de weerstand. Bij 
verdere vergroting van de invalshoek bereikt de draagkrachtcomponent snel een maximum 
(bij een invalshoek rond de 15°) en valt daarna bij nog grotere invalshoeken sterk af. De 
weerstandscomponent gaat aan de andere kant juist snel doorgroeien. De reden voor dit 
gedrag is het feit is dat de stroming om het vleugelprofiel loslaat op dezelfde manier als 
besproken in voor de stroming om cirkelcilinders (in par. 3.2.2): De luchtstroom die 
aanvankelijk tegen het profiel 'aanlag', kan dan de profielomtrek niet meer volgen en breekt 
aan de bovenzijde van het profiel af. Daarbij vormt zich een zog van snel wervelende 
luchtdeeltjes (zie Figuur 3.24). De invalshoek, waarbij de stroming loslaat van het 
vleugelprofiel wordt de kritische invalhoek αkrit genoemd. Op deze invalshoek zullen we 
hierna nog diverse keren terugkomen. 
 

  

    Figuur 3.24: Losgelaten stroming rond een profiel. 
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Omdat vergroting van de invalshoek door de vlieger wordt bewerkstelligd door trekken aan 
de stuurknuppel noemt men dit verschijnsel, waarbij de stroming loslaat van het profiel, het 
overtrekken van het profiel. Afhankelijk van de karakteristieke profielvorm geschiedt het 
terugvallen van de draagkrachtcoëfficiënt na het bereiken van zijn maximale waarde, cL,max, 
meer of minder abrupt.  
   
 
3.3.5 Kenmerken en eigenschappen van verschillende vleugelprofielvormen 
 
3.3.5.1 Vormkenmerken 
 
Vleugelprofielen voor zweefvliegtuigen hebben vrijwel allemaal (zie Figuur 3.17) een ronde 
neus aan de voorkant en een scherpe achterkant. De rechte lijn die het voorste punt van het 
profiel met het achterste punt verbindt heet, zoals hiervoor al gedefinieerd, de koorde van het 
profiel. (De lokale breedte van de vleugel, die ook wel koorde genoemd wordt, is dus 
eigenlijk de lengte van de koorde!). Tussen het voorste en het achterste punt in vertoont het 
profiel aanvankelijk een geleidelijke groei in dikte tot 25 á 50 % van de koorde gevolgd door 
een geleidelijke afname van de dikte tot nul. Behalve door het dikteverloop wordt de vorm 
van het profiel verder in hoge mate bepaald door de vorm van de skeletlijn, waarmee de 
kromme lijn wordt bedoeld, die de middelpunten van de ingeschreven cirkels verbindt, wordt 
de skeletlijn genoemd. De maximale afstand tussen de skeletlijn en de koorde heet de 
profielwelving (zie Figuur 3.25). 

     
Figuur 3.25: Skeletlijn en welving van een vleugelprofiel 

 
De voornaamste vormfactoren die de eigenschappen van het profiel in grote mate bepalen zijn 
(1) de maximale profielwelving( in % van de  koorde) en de plaats daarvan op de koorde, en 
(2) de grootste dikte (in % van de koorde) en de plaats van die grootste dikte op de koorde,  
 
Deze vormfactoren vormen ook min of meer een basis voor de indeling van vleugelprofielen 
in tweemaal twee hoofdgroepen  
   

A.  symmetrische en asymmetrische profielen  

B.  klassieke en laminaire profielen 
 
Typische voorbeelden hiervan zijn weergegeven in de volgende figuur:  

      
   (a): symmetrisch - klassiek                  (b): symmetrisch - laminair 
 
  

   
  (c): asymmetrisch – klassiek  (d): asymmetrisch - laminair  
 

Figuur 3.26: Vleugelprofielvormen 
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Eigenschappen van de vleugelprofielen, die typisch zijn voor ieder van deze hoofdgroepen 
worden hieronder kort besproken: 
 
Symmetrische vs asymmetrische profielen 
 
Een profiel waarvan de profielwelving overal gelijk aan nul is, is een symmetrisch profiel.  
Zoals, na de voorgaande bespreking van de luchtkrachten op symmetrische lichamen die met 
hun symmetrievlak evenwijdig aan de stromingsrichting in een stroming zijn geplaatst voor 
de hand ligt, geeft een symmetrisch profiel bij een invalshoek α= 0° alleen weerstand en geen 
lift. Een positieve verandering van de invalshoek bij een symmetrisch profiel zal met 
tegengesteld teken dezelfde hoeveelheid lift en dezelfde hoeveelheid weerstand genereren als 
een gelijke negatieve verandering van de invalshoek Symmetrische profielen worden om 
bovengenoemde redenen vaak gebruikt als profiel voor een staartvlak Bij asymmetrische 
profielen geldt dat bij een invalshoek α = 0° wel een van nul verschillende draagkracht zal 
worden geleverd en dat bij kleine invalshoeken een positieve verandering van de invalshoek 
wel eenzelfde verandering van de lift (met tegengesteld teken) oplevert maar dat een dergelijk 
resultaat niet geldt voor de weerstand.  
 
Klassieke vs laminaire profielen 
 
De eerste profielen welke bij zweefvliegtuigen werden toegepast waren mede om 
constructieve redenen relatief dikke profielen met een voorlijke ligging van de grootste dikte. 
Uitgebreide onderzoekingen in windtunnels hebben daarna geleid tot het inzicht dat de 
stroming over het profiel langer laminair gehouden kon worden door profielen, waarbij de 
grootste dikte (en daarmee het gebied met de grootste onderdruk) verder naar achteren was 
verlegd. Vanwege de grote nadruk op het zo lang mogelijk langer laminair houden van de 
stroming danken deze profielen de naam laminaire vleugelprofielen. Alle eerder ontwikkelde 
profielen werden ter onderscheiding daarvan daarna klassieke vleugelprofielen genoemd.  Als 
gevolg van het verplaatsen van de grootste dikte naar achteren kregen de laminaire profielen 
een scherpere neus en dat had in veel gevallen tot gevolg dat het overtrekgedrag van laminaire 
profielen meestel abrupter is dan dat van klassieke profielen. 
 
 
3.3.5.2  Profieldraagkrachtcoëfficiënt en invalshoek. 
 
Een grafiek van de windtunnelmeetresultaten voor de draagkrachtcoëfficiënten van een vijftal 
verschillende vleugelprofielen uitgezet tegen de invalshoek is weergegeven in Figuur 3.27 
 

          

  
(Figuur 3.27) Draagkrachtcoëfficiënt als functie van de invalshoek. 
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De meetresultaten in Figuur 3.27 hebben betrekking op drie symmetrische profielen met 
telkens een verschillende dikte en twee niet-symmetrische profielen, die een positieve 
welving hebben. Zij illustreren de volgende algemene eigenschappen van het verband tussen 
de draagkracht en de invalshoek α van vleugelprofielen: 

(1) voor kleine en middelgrote invalshoeken neemt de draagkrachtcoëfficiënt 
proportioneel toe met de verandering van de invalshoek; 

(2) door overtrekken neemt de draagkrachtcoëfficiënt boven een bepaalde grote 
invalshoek niet meer toe bij invalshoekvergroting; 

(3) voor symmetrische profielen is de draagkrachtcoëfficiënt gelijk aan nul bij een 
invalshoek α = 0º, voor niet-symmetrische profielen is de draagkracht eerst nul 
bij een negatieve invalshoek; 

(4) de maximum draagkrachtcoëfficiënt is groter naarmate de dikte en/of de 
welving van het profiel groter wordt. 

 
 
3.3.5.3  Profielweerstandscoëfficiënt en invalshoek 
 
Analoog aan de situatie besproken voor de weerstand van de cirkelcilinder in de paragrafen 
3.2.4 en 3.2.5 is ook de profielweerstand de som van de drukweerstand en de 
wrijvingsweerstand van het vleugelprofiel in de stroming. Zoals daar opgemerkt is de 
wrijvingsweerstand van een dun langwerpig gestroomlijnd voorwerp als een glad 
vleugelprofiel zeer beperkt en bij zeer kleine invalshoeken alleen bestaan uit de weerstand 
veroorzaakt door het turbulent zijn van de grenslaag over het achterste deel van het profiel. 
De profielweerstand zal daarom ook zijn minimale waarde in de buurt van die invalshoek 
waar de draagkrachtcoëfficiënt nul is (en waarbij lage lokale drukken klein zijn). Bij grotere 
invalshoeken zal de profielweerstand toenemen omdat het turbulent deel van de grenslaag 
groter wordt als gevolg van de grotere drukgradiënten waardoor het omslagpunt (waar de 
laminaire grenslaag overgaat in een turbulente voren loopt). Bij nog veel grotere invalshoeken 
zal zelfs loslating van de grenslaag kunnen optreden, waardoor de drukweerstand nog veel 
sneller toe zal nemen 

 
Worden de windtunnelmeetresultaten van de weerstandscoëfficiënten van een gewelfd 
klassiek vleugelprofiel en een vergelijkbaar gewelfd laminair vleugelprofiel op dezelfde 
manier als hierboven uitgezet in een grafiek tegen de invalshoek α dan resulteert het beeld 
geschetst in onderstaande Figuur 3.28. 
 

    
 Figuur 3.28 Profielweerstandscoëfficiënt als functie van de invalshoek 
 
Deze grafiek illustreert voor de profielweerstandscoëfficiënt van de vleugel als functie van de 
invalshoek de volgende karakteristieke eigenschappen: 
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(1) de profielweerstand is minimaal in het gebied waar ook de draagkrachtcoëfficiënt (en niet 
noodzakelijk ook de invalshoek) minimaal is en neemt geleidelijk toe met zowel grotere 
positieve en negatieve draagkrachtcoëfficiënten; 

(2) de profielweerstand van laminaire vleugelprofielen onderscheidt zich van die van 
klassieke vleugelprofielen doordat zij over een gebied van invalshoeken rond de 
invalshoek voor minimum weerstand veel lager is en daarbuiten iets hoger.  

 
Dat laminaire vleugelprofielen in vergelijking met de oudere klassieke vleugelprofielen de 
bijzonderheid hebben, dat zij - mits uiterst zorgvuldig (glad) uitgevoerd - over een beperkt 
invalshoekengebied een vrijwel gelijkblijvende, zeer geringe profielweerstand leveren maakt 
hen zeer geschikt voor het gebruik ervan bij zweefvliegtuigen. Dit laatste impliceert dat met 
hoge steeksnelheden optimaal volgens de (in Hoofdstuk 6 te bespreken) MacCreadytheorie 
van wolk naar wolk gevlogen kan worden bij het overlandvliegen. Het nadeel van laminaire 
vleugelprofielen dat zij een minder goedig overtrekgedrag hebben wordt daarbij voor de 
meest door ervaren vliegers gevlogen prestatiezweefvliegtuigen op de koop toe genomen. 
 
Een bij zweefvliegers bekende specialiteit van laminaire profielen is het mogelijke optreden 
van een of twee z.g. laminaire loslaatblazen Deze treden op als laminaire grenslaag voortijdig 
loslaat en overgaat in een turbulente grenslaag, die vervolgens weer gaat aanliggen op het 
vleugeloppervlak, als turbulente grenslaag. Deze situatie is geschetst in onderstaande figuur 
(Figuur 3.29).  
 

  
 

Figuur 3.29 Laminaire loslaatblazen aan boven- en onderzijde van een laminair 

profiel 

 
Deze laminaire loslaatblazen geven, indien er niets aan gedaan wordt, aanleiding tot een 
grotere drukweerstand van het vleugelprofiel. Deze extra drukweerstand te voorkomen door 
de laminaire grenslaag voor het punt van loslating te verstoren zodat hij overgaat in een 
turbulente grenslaag die niet loslaat. Dit verstoren kan o.a. worden bereikt met behulp van de 
zigzagtape die door de fabriek op de uit metingen bepaalde beste plaats (meestal alleen aan de 
onderkant) een stuk voor het einde van het profiel op de vleugel wordt aangebracht. Andere 
mogelijkheden die voor hetzelfde doel worden gebruikt zijn grenslaagafzuiging en 
grenslaagaanblazing. De keuze om deze maatregelen te beperken hangen samen met de 
omstandigheid dat de laminaire loslaatblaas aan de onderkant meestal groter is dan aan de 
bovenkanten dat de plaats ervan minder varieert met verschillende invalshoeken. 
 
 
3.3.5.4  Het polaire diagram (of de  profielpolaire) van een vleugelprofiel 
 
In plaats van de dimensieloze coëfficiënten cL en cD ieder apart tegen de invalshoek α uit te 
zetten (zoals gedaan in de figuren 3.27 en 3.28), kan men ook voor verschillende waarden van 
de invalshoek α de draagkrachtcoëfficiënt cL uit zetten tegen de profielweerstandcoëfficiënt  
cD (zie figuur 3.30). Deze weergave van de profieleigenschappen, die indertijd al door Otto 
Lilienthal werd ingevoerd, wordt het polaire diagram van het vleugelprofiel of de 
vleugelprofielpolaire genoemd18.  

   
18In het invalshoekgebied waar cL een lineaire functie van (α-α0)  is, kan  het polair diagram verkregen worden 
door een spiegeling van de cD-α curve t.o.v. de bissectrice van het eerste kwadrant gevolgd door een aanpassing 
van de  nulpunt van de verticale (cL(α)-) schaal.  
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Als voorbeeld zijn hieronder in Figuur 3.30 de vleugelprofielpolaires voor een drietal 
verschillende profielen: (a) een klassiek symmetrisch,  (b) een klassiek asymmetrisch  en (c) 
een laminair asymmetrisch vleugelprofiel schematisch  weergegeven: 

    
 
 Figuur 3.30: Vleugelprofielpolaires voor drie verschillende vleugelprofielen 

 
Uit de figuur blijkt dat: 
(1) bij een klassiek symmetrisch profiel de profielweerstandcoëfficiënt cD ongeveer 

parabolisch verloopt met cL;  
(2) bij een klassiek gewelfd profiel de bij kleine invalshoeken hoger is dan bij een 

symmetrisch profiel maar bij toenemende invalshoeken langer laag blijft;  
(3) bij een laminair profiel er een gebied van kleine cL-waarden is, de laminaire sectie, waar 

de profielweerstandscoëfficiënt cD extra klein is. Voor andere cL-waarden is de cD meestal 
iets groter dan die van klassieke vleugelprofielen.  

 
Later zullen we zien dat een soortgelijke polaire ook gemaakt kan worden voor het gehele 
zweefvliegtuig. Het is die polaire die gebruikt kan worden voor de bepaling van belangrijke 
prestatiegegevens zoals de minimale snelheid en de beste glijhoek. 
 
 
3.3.6 Het drukpunt bij een vleugelprofiel bij invalshoekverandering en overtrekken  
 
Net als de grootte en de richting van de resulterende luchtkracht R is ook het aangrijpingspunt 
ervan afhankelijk van de invalshoek. In plaats van over de plaats van het aangrijpingspunt, 
spreekt men liever over de verandering van plaats van het drukpunt, waarmee bedoeld wordt 
het snijpunt van de werklijn van de resulterende kracht R met de koorde. 

    
 Figuur 3.31 Verandering van de ligging van het drukpunt bij toenemende invalshoek. 
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Bij toenemende invalshoek zal niet alleen de resulterende kracht R toenemen, ook het 
drukpunt zal daarbij steeds verder naar voren lopen (figuur 3.31). Overschrijdt de invalshoek 
de kritische invalshoek αkrit dan laat de stroming aan de bovenkant los van het vleugelprofiel 
zoals eerder geschetst in figuur 3.24. Het vleugelprofiel heet (zoals al vermeld in Paragraaf 
3.3.4) dan overtrokken en als gevolg van de loslating neemt niet alleen de draagkracht 
plotseling sterk af, maar neemt ook de weerstand tegelijk sterk toe zoals aangegeven in 
onderstaande figuur (Figuur 3.32).  
 

    
 

Figuur 3.32: Draagkracht en weerstand van een vleugelprofiel bij overtrekken 

 
 
Bij overtrekken verplaatst het drukpunt zich, zoals weergegeven in Figuur 3.32, snel naar 
achteren. Dit naar achteren verplaatsen van het drukpunt bij overtrekken veroorzaakt een 
moment, dat de invalshoek wil verkleinen.  
 
 
3.3.7  Het aërodynamisch centrum van een vleugelprofiel 
 
De resulterende luchtkracht geeft bij verschillende invalshoeken een moment t.o.v. ieder punt 
van de koorde met uitzondering van het drukpunt dat correspondeert met de van toepassing 
zijnde invalskoek. De verplaatsing van het drukpunt tegelijk meet een verandering van de 
grootte van de resulterende luchtkracht maakt het berekenen van het door die resulterende 
luchtkracht veroorzaakte (aërodynamisch) moment bij invalshoekverandering een complexe 
zaak. Hiervoor is de volgende oplossing bedacht: Uit zowel theoretische overwegingen als uit 
praktische experimenten blijkt dat, indien als referentiepunt voor het aerodynamische moment 
gekozen wordt het punt op ongeveer ¼ van de koordelengte vanaf de neus van het profiel, het 
moment bij een verandering van invalshoek (voor dunne profielen) vrijwel gelijk blijft. Men 
noemt dit punt het aerodynamisch centrum (of afgekort ac)  van het profiel. Bij symmetrische 
profielen blijkt het aërodynamische moment t.o.v. het aerodynamische centrum praktisch 
gelijk aan nul, bij gewelfde vleugelprofielen is het aerodynamische moment meest een vrijwel 
constant negatief (= neuslastig ) moment . Voor berekeningen wordt aangenomen dat de 
resulterende luchtkracht aangrijpt in het aërodynamische centrum en wordt met de 
verplaatsing van het drukpunt rekening gehouden door het meenemen in de berekeningen van 
een moment om het aerodynamische centrum. 
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AERODYNAMICA-IV: 3-DIMENSIONALE STROMINGEN OM VLEUGELS 
 
De tot nu toe behandelde aerodynamica bestond uit een beschouwing van tweedimensionale 
lichamen, zoals een oneindig lange cilinder of een oneindig lange vleugel in een 
luchtstroming. Het vliegtuig echter heeft eindige afmetingen, die, zoals we zullen zien, de 
aerodynamische krachten op het vliegtuig sterk beïnvloeden. De meeste aandacht daarbij 
krijgt de vleugel, die dient voor het opwekken van de draagkracht. De draagkracht en de 
eindige afmetingen van de vleugel zijn de oorzaak van een neerstroming ter plaatse van en 
achter de vleugel, welke neerstroming op zijn beurt weer de oorzaak is voor de, speciaal voor 
langzaam vliegende vliegtuigen, zoals zweefvliegtuigen, belangrijke geïnduceerde weerstand. 
Ook het gedrag bij het overtrekken van de vleugel wordt in belangrijke mate mede door deze 
neerstroming bepaald. Naast deze onderwerpen wordt in deze sectie ook aandacht besteed aan 
de totale draagkracht en de totale weerstand van het gehele zweefvliegtuig, andere aspecten 
dan de invalshoek die het overtrekken van de vleugel mede bepalen en het effect van 
draagkracht- en/of weerstandverhogende middelen zoals kleppen en remkleppen. Alvorens 
hierop nader in te gaan wordt eerst nog een aantal begrippen en definities die met deze zaken 
te maken hebben gegeven.  
 
 
3.4.1 Definities en begrippen  
 
De belangrijkste grootheden die de vorm van de vleugel van een  zweefvliegtuig grotendeels 
bepalen zijn hieronder in Figuur 3.33 weergegeven  

      
 Figuur 3.33: Belangrijkste afmetingen van een vleugel  
 
De belangrijkste maat van een vleugel is de afstand van de ene vleugeltip tot de andere, welke 
lengtemaat de spanwijdte b wordt genoemd. De breedte van de vleugel (dus de afmeting in de 
vliegrichting) heet de koorde c. De vleugel heeft vaak een tapse vorm: de koorde is dan niet 
overal gelijk en in dat geval zijn de wortelkoorde (vlak bij de romp) en de tipkoorde van 

belang. De verhouding tussen de spanwijdte en de gemiddelde koorde cgem noemt men de 
slankheid Λ van de vleugel, waarvoor geldt 
 
 Λ = b/cgem = b2/S      (4.1) 
 
in welke uitdrukking S de oppervlakte B× cgem van de vleugel. voorstelt. De slankheid van de 
vleugel speelt een belangrijke rol bij de geïnduceerde weerstand. Zweefvliegtuigen behorende 
tot de zogenaamde 'Standaardklasse' hebben een spanwijdte van maximaal 15 meter en een 
slankheid van circa 20. Bij de zweefvliegtuigen van de 'Open Klasse' zijn de spanwijdten van 
de vleugels veel groter tot zelfs 30 m met slankheden groter dan 40. De dwarsdoorsnede van 
de vleugel heet, zoals al eerder besproken, het vleugelprofiel.  
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Van belang voor de besturing en de stabiliteit is de ligging van het zwaartepunt, het punt van 
het zweefvliegtuig waar de zwaartekracht, die op het vliegtuig werkt aangrijpt. Men kan zich 
het gewicht van het gehele toestel daar geconcentreerd denken. Alle bewegingen van het 
zweefvliegtuig zijn een combinatie van bewegingen van het zwaartepunt en bewegingen om 
het zwaartepunt. Om die bewegingen te kunnen beschrijven beschouwt men het zwaartepunt 
als de oorsprong van drie denkbeeldige, loodrecht op elkaar staande assen: (zie Figuur 3.34): 
    - de langsas in de lengterichting van de romp,  
    - de dwarsas in de spanwijdterichting en  
    - de topas loodrecht op het vlak door de twee eerstgenoemde assen.  
Het vlak door de langsas en de topas is het symmetrievlak van het vliegtuig.  

  
    Figuur 3.34: Vliegtuigassenstelsel 

 
Soms is de vleugel van voren gezien enigszins V-vormig zoals geschetst in Figuur 3.35 De 
hoek tussen de lijn, die midden tussen de boven- en onderkant van de vleugel ligt, en de 
dwarsas heet de V-vorm of V-stelling van de vleugel. Heeft de vleugel van boven gezien de in 
Figuur 3.41 getekende vorm dan heet de hoek tussen de z.g. ¼-koorde-lijn en de dwarsas de 
pijlvorm of pijlstelling van de vleugel. De getekende positieve pijlstelling met terugwijkende 
vleugeltippen komt het meest voor. Er bestaan echter ook vleugels met een negatieve 
pijlstelling zoals bij voorbeeld de Schleicher Ka-7.   

   
 Figuur 3.35: V-vorm en pijlvorm van een vliegtuigvleugel 
 
Een andere, eveneens door de constructeur bepaalde, hoek die van belang is voor de prestaties 
van het zweefvliegtuig in verschillende vluchtsituaties is de instelhoek van de vleugel. Dit is 
(zie Figuur 3.36) de hoek tussen de vleugelkoorde en de langsas: 

   
 Figuur 3.36: Instelhoek (en invalshoek) 
 
Men moet de instelhoek niet verwarren met de eerder behandelde invalshoek, de hoek die de 
vleugelkoorde met de luchtstroming maakt: De instelhoek is een constante hoek die door de 
snelheden tussen opvolgende thermiekbellen de romp die stand aanneemt waarbij de 
luchtweerstand van de romp zo klein mogelijk is.  
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Vaak past men om veiligheidsredenen een van het vleugelmidden naar de tippen geleidelijk 
kleiner wordende instelhoek toe. Daardoor kan worden bereikt dat de vleugeltippen later 
overtrekken dan het vleugelmidden. Men noemt dit afnemen van de instelhoek de 
geometrische wrong van de vleugel (Figuur 3.37a) of ook wel de tipverdraaiing. Een andere 
manier van wrong is aerodynamische wrong (Figuur 3.37b), waarbij de profielvorm naar de 
tip wordt gewijzigd. 
   

    
  

 Figuur 3.37a: Geometrische wrong       Figuur 3.37b: Aërodynamische wrong 
 
 
3.4.2 De eindige vleugel in een luchtstroming  
 
In voorgaande paragrafen is gesproken over de eigenschappen van het vleugelprofiel in een 
tweedimensionale stroming, d.w.z. eigenschappen die gelden indien het profiel deel uitmaakt 
van een vleugel met een oneindig grote spanwijdte. Daar in werkelijkheid vleugels eindige 
afmetingen hebben kan de stroming om de vleugel niet langer als tweedimensionaal worden 
beschouwd en in de praktijk blijkt de stroming, vooral achter de vleugel zelfs tamelijk 
gecompliceerd. 
 
Bij de oneindige vleugel bleek dat de draagkracht samenhing met de dragende wervel die 
veroorzaakt werd door de lage druk boven de vleugel en de hogere druk onder de vleugel.  De 
draagkracht was daarbij in spanwijdte richting constant. Bij een eindige vleugel houdt de 
draagkracht aan het einde van de vleugel op en aan de tip is er daarom ook geen draagwervel 
meer. Wervels in stromingen hebben echter de eigenschap dat zij niet zo maar ophouden en 
bij een eindige vleugel gaat de draagwervel in principe als tipwervel door. Het ontstaan 
daarvan kan op dezelfde manier als het ontstaan van de draagwervel worden beredeneerd op 
grond van de lage druk boven de vleugel en de hoge druk onder de vleugel: 
 
Beschouwt men de drukverdeling boven en onder de vleugel dan volgt onmiddellijk (zie 
Figuur 3.38) dat de drukken boven en onder de vleugel dwarsstromingen genereren met een 
omstroming van de vleugeltip.  

   
 Figuur 3.38: Dwarsstroming rond een vleugel 
 
In bovenaanzicht  leidt deze dwarsstroming tot het  stromingsbeeld geschetst in Figuur 3.39 
hieronder. Bekijken we de stroomlijnen aan boven- en onderkant van de vleugel dan zien we  
dat de stroomlijnen aan de bovenkant iets naar binnen gebogen zijn en die aan de onderkant 
naar buiten. Het effect neemt snel af in de richting van het symmetrievlak, waar geen 
dwarssnelheid heerst. Daar waar de stroomlijnen aan de vleugelachterrand bij elkaar komen 
wordt een draaibeweging ingezet, er vormen zich wervels die als kurkentrekkers van de 
vleugel aflopen. De tipwervel is daarbij sterk overheersend. 
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 Figuur 3.39: Het ontstaan van wervels achter de vleugel 

 
Op een vrij geringe afstand achter de vleugel rollen de afgaande wervels zich om de tipwervel 
op zodat er twee geconcentreerde kurkentrekkerwervels overblijven zoals geschetst in Figuur 
3.40.  

  
 Figuur 3.40: Ontwikkeling van de tipwervels achter de vleugel 
 
Vanuit de theorie kan hierbij nog worden aangetekend dat, omdat bij een eindige vleugel de 
geleverde draagkracht per vleugelsegment naar de tip toe afneemt de som van de 
wervelsterkten per segment ook afneemt en dat geeft als resultaat dat telkens kleine wervels 
naar achteren de vleugel verlaten. Aan de tippen verlaten alle kleine wervels die dan nog over 
zijn de vleugel en vormen samen de sterke tipwervels. Achter en gedeeltelijk ook ter plaatse 
van de vleugel geeft de stroming in het verticale vlak zoals geschetst in Figuur 3.39 hieronder: 
 
Een bijzondere eigenschap van (gesloten) luchtwervels is dat zij, wanneer zij eenmaal zijn 
gegenereerd, slechts langzaam uitdempen. Tornado’s, waterhozen en, dichter bij huis, de 
ringetjes die rokers (vroeger) konden uitblazen en de rookringen uit de pijpen van ouderwetse 
sleepboten zijn hiervan bekende voorbeelden. De circulatiewervels bij vliegtuigen zijn in 
principe ook gesloten. Zij beginnen met de aanloopwervel, die op de startplaats achterblijft, 
en groeien continu met de circulatie- of dragende wervel die gebonden is aan de vleugel als 
voorste begrenzing. De vliegtuigwervels zijn sterker naarmate de met de wervel gegenereerde 
draagkracht groter is.  De wervels van grote vliegtuigen kunnen minuten lang in de lucht 
blijven 'staan' en kunnen een groot gevaar vormen voor kleine luchtvaartuigen zoals 
zweefvliegtuigen. Deze wervels vormen het voornaamste bestanddeel fenomeen van het voor 
lichte vliegtuigen gevaarlijke “zog turbulentie” (Eng:”wake turbulence”) waarvoor lokale 
verkeersleidingsdiensten waarschuwingen doen uitgaan.  
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3.4.3 Geïnduceerde neerstroming en geïnduceerde invalshoeken  
 
In ieder verticaal vlak loodrecht op de stroming direct achter de vleugel en, in mindere mate, 
ook ter plaatse van de vleugel genereert het wervelsysteem (met de tipwervels als 
belangrijkste componenten) achter de vleugel een stromingspatroon als geschetst Figuur 3.41 
hieronder 
 

  
 

 Figuur 3.41: Stromingspatroon in het verticale vlak achter en t.p.v. de vleugel 
 
Het effect van de verticale componenten van deze stromingen in het verticale vlak in 

vliegrichting ter plaatse van de vleugel is in principe een neerstroming, de geïnduceerde 

neerstroming, zoals hieronder weergegeven in Figuur 3.42.  
 

    
  Figuur 3.42: Schematisch het wervelsysteem rond een eindige vleugel  
  

Uit deze figuur blijkt dat de, met de eindige lengte van de vleugel samenhangende, 
geïnduceerde neerstroming zichuit strekt tot voor de vleugel waar de bij de oneindig lange 
vleugel voorkomende opstroming wordt verzwakt. Achter de vleugel wordt de al bij de 
oneindige vleugel voorkomende neerstroming versterkt. De vleugel bevindt zich daardoor in 
een stroming die neerwaarts is gericht en die in het algemeen varieert in grootte in 
spanwijdterichting (en meestal groter wordt in de richting van de tippen). Schematisch geeft 
dat een stromingsbeeld geschetst in Figuur 3.43. 
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 Figuur 3.43: Schematisch stromingsbeeld bij een eindige vleugel 

 
 
3.4.4. De geïnduceerde weerstand 
 
De voor de verschillende segmenten van de vleugel verschillende neerwaartse richtingen van 
de lokale stroming verkleinen de lokale invalshoeken van de betreffende vleugelsegmenten. 
De hoek waarmee voor ieder segment de lokale invalshoek verkleind wordt heet de lokale 
geïnduceerde invalshoek αi en de resterende hoek tussen de lokale stromingsrichting en de 
profielkoorde de effectieve invalshoek αeff van het segment. Hiervoor geldt:  
 
  αeff = α  - αi .        (4.2) 
 
Omdat de draagkracht en de weerstand opgewekt door het betreffende vleugelsegment de 
componenten zijn loodrecht op en evenwijdig aan de effectieve aanstroomrichting zal in het 
bijzonder die draagkracht in principe proportioneel zijn met de effectieve invalshoek αeff en 
daarmee kleiner dan de draagkracht zonder die neerstroming. Om dezelfde draagkracht van 
het vleugelsegment in vergelijking met een segment van een oneindige vleugel te behouden 
zal bij lage snelheden (en daarbij een grote neerstroming) de invalshoek α van de eindige 
vleugel over een hoek gelijk aan gemiddelde geïnduceerde invalshoek αi,gem groter moeten 
zijn dan voor een oneindige vleugel. Het effect van de door het wervelsysteem achter de 
vleugel ter plaatse van de vleugel gegenereerde geïnduceerde neerstroming komt daarmee 
praktisch neer op een kanteling van de resulterende luchtkracht over die gemiddelde 
geïnduceerde invalshoek. Het voornaamste effect daarvan is op zijn beurt een vergroting van 
luchtkrachtcomponent in de richting van de ongestoorde stroming, d.w.z..de weerstand van de 
vleugel, ter grootte van de draagkracht vermenigvuldigd met de sinus van de gemiddelde 
geïnduceerde invalshoek. Deze weerstandscomponent die samenhangt met de eindige 
afmetingen van de vleugel  en die gelijk is aan 
 

Di = L sin αi,gem,      (4.3)
   

heet de geïnduceerde weerstand van de (eindige) vleugel. Een schets van de relatie tussen de 
draagkracht en de geïnduceerde weerstand van de vleugel is weergegeven in Figuur 3.44 

   
 Figuur 3.44: De effectieve invalshoek αeff en de geïnduceerde weerstand Di 

 
De factoren, die voor het grootste deel bepalend zijn voor de actuele grootte van de 
gemiddelde geïnduceerde invalshoek αi,gem en daarmee voor het aandeel van de geïnduceerde 
weerstand in de totale weerstand van het vliegtuig zijn: 
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(1) de draagkrachtcoëfficiënt CL van de vleugel; 
(2) de slankheid Λ (zie (4.1)) van de vleugel;  
(3) de draagkrachtverdeling in spanwijdterichting. 

 
Een grotere draagkrachtcoëfficiënt CL betekent een relatief sterkere dragende wervel en 
daarmee een relatief grotere neerstromingssnelheid en dus ook een grotere geïnduceerde 
invalshoek. Een grotere slankheid Λ betekent dat de vleugel voor dezelfde draagkracht in 
dezelfde tijd een groter oppervlak van de lucht passeert en daardoor een kleinere neerstroming 
per volume eenheid van de verplaatste lucht hoeft te genereren. De draagkrachtverdeling in 
spanwijdte richting blijkt theoretisch en praktisch van invloed op de homogeniteit van de 
neerstromingssnelheid over de gehele spanwijdte en daarmee van invloed op de gemiddelde 
geïnduceerde invalshoek αi,gem. Een elliptische draagkrachtverdeling, die o.a. optreedt bij een 
vleugel die in bovenaanzicht ellipsvormig is, blijkt in dit verband optimaal omdat die een 
constante neerstromingssnelheid (en daarmee een constante geïnduceerde invalshoek) geeft 
over de gehele spanwijdte. Een bekend voorbeeld van een vliegtuig, dat o.a. in verband 
hiermee een ellipsvormige vleugel had, was de bekende Supermarine Spitfire uit de Tweede 
Wereldoorlog. Om de ellipsvorm bij vleugels van zweefvliegtuigen te benaderen worden deze 
vaak van een dubbele of drievoudige trapeziumvorm (met knikken in achter- en of voorlijst) 
voorzien.  
 
 
3.4.5 De grootte van de geïnduceerde weerstandcoefficient 
 
Zoals besproken in voorgaande paragraaf is de totale geïnduceerde weerstand van de vleugel 
volgens vergelijking (4.2) gelijk aan L sin αi,gem in welke formule  - omdat αi,gem een kleine 
hoek is - sinαi,gem mag worden vervangen door tan αi,gem , waarvoor geldt dat19 tan αi,gem = 
½vi,gem/V, zodat  

      iD  = L
V

v gemi

2

,
       (4.4) 

 
Om deze laatste uitdrukking uit te kunnen werken moet men de gemiddelde, door de vleugel 
gegenereerde, neerstroming vi,gem bepalen. Daartoe kan men gebruik maken van de Derde wet 
van Newton (de Actie = Reactie-wet), die stelt dat iedere actie een gelijke en tegengestelde 
reactie veroorzaakt. De actie bestaat in dit geval uit het door de vleugel genereren van een 
verticale neerstromingssnelheid van een massa lucht die de vleugel op elk moment passeert. 
De reactie in dit geval is de verticale kracht die lucht als gevolg van de actie van de vleugel op 
die vleugel uitoefent. De hoeveelheid massa lucht die door toedoen van de vleugel de 
gemiddelde neerstromingssnelheid vi,gem krijgt is niet exact aan te wijzen daar alle 
luchtdeeltjes die beroerd worden door de vleugel een andere neerstromingssnelheid krijgen. 
Een aanname daarvoor is de veronderstelling dat een fractie κ-1 van een cirkelvormige cilinder 
met een middellijn ter breedte van de vleugelspanwijdte b en met een lengte gelijk aan de 
afstand V die per tijdseenheid de vleugel passeert een goede schatting is als eenheid van de 
gezochte massa lucht. Op grond van die aanname geldt dan de reactie (-kracht) L op de 
vleugel gelijk is aan de actie die de vleugel op een segment van de fractie κ maal de 
luchtclinder met een lengte V uitoefent. Dit leidt tot de gelijkheid 
 

     ( ) gemivVbL ,
21

)2/(ρπκ −=        (4.5a)  

waaruit volgt dat 

   
19 De factor ½ in deze formule dankt zijn aanwezigheid aan het feit dat ter plaatse van de vleugel de 
neerstroming eerst de halve sterkte bezit van de uiteindelijke neerstroming ver achter de vleugel 
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waaruit met de definitie van de slankheid Λ (4.1) volgt dat20 
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     (4.5d) 

 
Uit dit resultaat volgt de belangrijke conclusie dat de geïnduceerde weerstandcoefficiënt: 
 

(1)  evenredig is met het kwadraat van de liftcoëfficiënt van de vleugel 
(2)  omgekeerd evenredig is met de slankheid van de vleugel 

 
Omdat zweefvliegtuigen ten behoeve van het vliegen in thermiekbellen van beperkte omvang 
bij uitstek gebaat zijn bij weinig weerstand bij hoge liftcoëfficiënten zijn deze conclusies 
precies de redenen voor de grote slankheid die zweefvliegtuigvleugels onderscheidt van de 
vleugels van andere luchtvaartuigen.  
 
 
3.4.6. Reductie van de tipwervelsterkte door winglets  
 
Al voor het begin van de vorige eeuw was het bij aerodynamici al bekend dat men door het 
plaatsen van verticale eindschijven op de vleugel kan bereiken dat de draagkracht gegenereerd 
door de segmenten van de vleugel tot aan de schijf behouden blijft zodat er ook geen 
wervellijnen voortijdig de vleugel verlaten en er ook geen sprake is van een tipwervel. Bij 
metingen van de eigenschappen van profielen meteen windtunnel maakt men daarvan gebruik 
door de vleugels met de meten profielen van wand tot wand te laten lopen. Toch werd daar 
niet op meer dan heel beperkte schaal gebruik gemaakt De winst die had kunnen worden 
bereikt door de verkleining van de geïnduceerde weerstand werd meer dan teniet gedaan door 
de extra druk- en wrijvingsweerstand van die grote schijven. Hetzelfde effect als van die 
eindschijven kon meestel ook worden bereikt door het gewoon verlengen van de vleugel.  
 
Eerst in het midden van de jaren zeventig, toen de in de commerciële luchtvaart gebruikte 
vliegtuigen zo waren geperfectioneerd dat ook kleine verbeteringen van enkele procenten 
interessant werden, is het idee om te proberen de geïnduceerde weerstand van de vleugels 
door te verkleinen door de draagkrachtverdeling over de vleugel (en daarmee het 
wervelsysteem achter de vleugel) te beïnvloeden met behulp van aanpassingen van de 
vleugeleinden weer opgepakt. In die periode werden ook de eerste, meest nog experimentele 
vliegtuigen van vleugelachtige verlengingen van de vleugeltippen die een hoek maken met de 
rest van de vleugel en die al vanaf het begin winglets werden genoemd, voorzien. In het begin 
van de jaren tachtig werden ook de eerste zweefvliegtuigen van winglets voorzien. 

   
20 Zowel uit berekeningen als metingen blijkt dat de fractie κ afhangt van de draagkrachtverdeling over de 
vleugel. In het geval van een ellipsvormige draagkrachtverdeling is κ = 1.0, in alle andere situaties is κ > 1.0 
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Winglets hebben als eigenschap dat hun positieve invloed op de verlaging van de weerstand 
van de vleugel afhankelijk is van een relatief groot aantal belangrijke ontwerpparameters 
waarvan de optimale waarden zeer afhangen van aerodynamische details van de vleugel waar 
zij aan toegevoegd worden. Voor een optimaal ontwerp van een winglet voor een specifieke 
vleugel blijkt telkens een gedegen analytisch, numeriek en experimenteel 
optimaliseringproces nodig. Tot die ontwerpparameters, die de vorm van de winglet 
vastleggen (zie Figuur 3.45 hieronder) behoren o.a.: (a) de hoogte (of “halve spanwijdte”), (b) 
de locatie van de wortel t.o.v. het vleugeleinde, (c) de wortelkoorde, (d) de profielvorm, (e) de 
tapsheid, (f) de pijlstelling, (g) de hoek t.o.v. de vleugel in het verticale vlak (ofwel de V-
stelling), (h) de instelhoek van het wortelprofiel (j) de aard (aerodynamisch of meetkundig) en 
(k) de grootte van de wrong en (l) afronding van de vleugel-winglet overgang.  

  
 (a)-(b)-(c)-(d)-(e)                f)                       (g)                               (h)-(i) 
 

 Figuur 3.45: De voornaamste ontwerpvariabelen van een winglet 

 
Bij de keuze van de uiteindelijke vorm en afmetingen van de winglet spelen vooral ook de 
consequenties op constructief gebied i.v.m. de extra krachten op de winglet en de grotere 
draagkracht aan de tip aan het einde van de vleugeleind als gevolg van het installeren van de 
winglet een grote rol. 
 
Doordat de winglet zelf een kleine vleugel met een eigen kleine tipwervel is die de zijdelingse 
aanstroming van oorspronkelijke vleugeltip aan de bovenzijde grotendeels verhindert is het 
resultaat van het installeren van de winglet het verplaatsen naar boven en naar buiten van de 
oorspronkelijke tipwervel zoals geschetst in Figuur 3.52.  

 
 

 
Figuur 3.46: De grootte van de tipwervel met en zonder winglets 

 
Door de verplaatsing naar boven en naar buiten en verkleining van de tipwervel is 
geïnduceerde snelheid neerwaartse snelheid aan de tip vergeleken met de situatie zonder 
winglet aanzienlijk verkleind wat op zijn beurt resulteert in een verhoging van de door de 
oorspronkelijke tipsegmenten gegenereerde draagkracht in de omgeving van de tip zoals 
weergegeven in onderstaande Figuur 3.52.  
 

  
 

Figuur 3.47: Het effect van een winglet op draagkrachtverdeling van een vleugel 
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Doordat de draagkracht bij de tip niet tot nul gereduceerd wordt, verlaten aanzienlijk minder 
wervellijnen de vleugel naar achteren. Dat resulteert direct in een veel minder sterke tipwervel 
en daarmee een veel kleinere geïnduceerde weerstand. Deze verzwakking van de tipwervel 
door de winglet wordt in essentie bereikt doordat de neerstroming van de dragende winglet 
(als dwarsstroming) de omstroming van de tip, die de hoofdoorzaak is van de tipwervel 
zonder winglet, voor een groot deel te niet doet.  
 
Bij de eerste bij zweefvliegtuigen toegepaste winglets in het begin van de tachtiger jaren 
realiseerden deze winglets wel een verlaging van de geïnduceerde weerstand bij lage 
snelheden, maar waren tegelijk verantwoordelijk voor een grotere profielweerstand bij hogere 
snelheden. Veel onderzoek werd sindsdien besteed aan het verbeteren van het gedrag van de 
winglets bij hogere snelheden. Uiteindelijk leidde dit tot de huidige winglets voor 
zweefvliegtuigen die de prestaties zowel bij hoge als bij lage snelheden met meerdere 
procenten verbeteren. Een van de mogelijkheden, die bij sommige winglets daarbij benut 
werd, was het zodanig kiezen van de instelhoek en het profiel van de in het horizontale vlak 
aangestroomde winglet dat deze een luchtkrachtcomponent in voorwaartse richting krijgt die 
daarmee tot negatieve weerstand wordt die de totale (som van de geïnduceerde en de profiel-) 
weerstand van de vleugel vermindert. In de praktijk is gebleken dat de huidige winglets door 
de verbetering van de stroming in de omgeving van de tippen de bestuurbaarheid van de 
zweefvliegtuigen positief beïnvloeden. Daarnaast zijn er nog voorlopige indicaties dat ook de 
overtrekeigenschappen van veel zweefvliegtuigen beter zijn met dan zonder winglets .  
 
 
3.4.7 Andere gevolgen van de geïnduceerde neerstroming  
 
3.4.7.1 Vleugelpolaire afhankelijk van de slankheid  
 
Op dezelfde manier als voor het vleugelprofiel de vleugelprofielpolaire werd geconstrueerd 
(par.3.3.5.3) kan ook de polaire voor de gehele vleugel worden samengesteld. De 
uitgangspunten daarvoor zijn in principe weer de grafieken waarin voor de gehele vleugel de 
liftcoëfficiënt CL en de weerstandcoefficient CD tegen de  invalshoek α zijn uitgezet. Door het 
optreden van de geïnduceerde neerstroming blijken deze grafieken beide afhankelijk van de 
slankheid Λ van de vleugel:  
(1) Naarmate de slankheid afneemt is de geïnduceerde neerstroming groter en is er een 

grotere invalshoek van de vleugel nodig voor dezelfde waarde van de liftcoëfficiënt. 
Tevens neemt voor zeer lage waarden van de slankheid ook de maximale liftcoëfficiënt af.  

(2) Voor de weerstandcoefficient van de vleugel geldt dat die de som is van  
 (a) de profielweerstandcoëfficiënt, die beperkt kwadratisch toeneemt met de invalshoek 
 (b) de geïnduceerde weerstandcoefficient, die afhankelijk van slankheid sterk kwadratisch  
 toeneemt met de draagkrachtcoëfficiënt 
Het resultaat is dat er voor iedere slankheid een andere vleugelpolaire bestaat. zoals geschetst  
in Figuren 3.48a en 3.48b  

     
 
 Figuur 3.48a Vleugel CL-α grafiek (en)  Figuur 3.48c  Vleugelpolaires 
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 3.4.7.2  Overtrekgedrag van de vleugel mede bepaald door de vleugelvorm 

 
De door het wervelsysteem gegenereerde geïnduceerde neerstroming en daarmee de mogelijk 
in spanwijdterichting variërende geïnduceerde invalshoek speelt behalve voor de weerstand 
van de vleugel ook nog een rol voor het overtrekgedrag van de vleugel. Bij een elliptische 
vleugel met een elliptische draagkrachtverdeling is de geïnduceerde invalshoek en daarmee 
ook de effectieve invalshoek in de spanwijdte richting overal gelijk. Door vergroting van de 
invalshoek van de vleugel zal de kritische effectieve invalshoek daarom ook op alle plaatsen 
langs de spanwijdte tegelijk worden bereikt en zal (zie par. 3.3.5) de stroming overal langs de 
spanwijdte tegelijk loslaten. Bij niet-elliptische draagkrachtverdelingen zal de stroming bij 
overtrekken niet overal tegelijk loslaten:  
 
Bij een rechthoekige vleugel, waarbij het einde van de vleugel nog steeds een redelijke 
bijdrage aan de totale draagkracht levert (en waarbij relatief weinig wervellijnen de vleugel 
voortijdig verlaten) heeft de tipwervel relatief de grootste invloed op de geïnduceerde 
neerstroming. De lokale geïnduceerde invalshoek zal daarom bij de tippen het grootst zijn en 
de bijbehorende effectieve invalshoek het kleinst. Het loslaten van de stroming zal daarom in 
het midden van de vleugel het eerst optreden. Bij een tapse vleugel (d.i. een vleugel waarbij 
de wortelkoorde groter is dan de tipkoorde) zal naarmate de verhouding 
wortelkoorde/tipkoorde toeneemt de geïnduceerde invalshoek aan de wortel toenemen en die 
aan de tip kleiner, waardoor bij het overtrekken de loslating van de stroming zich steeds meer 
naar de tip zal verplaatsen. Bij weinig tapse vleugels, zoals die van de meeste 
zweefvliegtuigen, zal de vleugel meestal de neiging vertonen om het eerst in het midden te 
overtrekken en bij (ongemodificeerde) deltavleugels zal het overtrekken het eerst bij de tippen 
optreden. Een illustratie van het overtrekgedrag in afhankelijkheid van de vleugelvorm is 
weergegeven in onderstaande Figuur 3.49 
   
 
 

     
 

 

 

Figuur 3.49: De invloed van de vleugelvorm op de plaats van overtrek  
 
3.4.7.3  Vergroting van de glijhoek dicht bij de grond: Het grondeffect 
 
Een voor de praktijk van het vliegen belangrijk verschijnsel, dat ook direct te maken heeft met 
de door de tipwervels geïnduceerde neerstroming en daarmee met de geïnduceerde 
invalshoek, is het grondeffect. In de nabijheid van de grond, d.w.z. indien de vleugel zich 
slechts enkele koordelengten boven de grond bevindt, maakt de aanwezigheid van de grond 
de neerstroming ter plaatse van de vleugel voor een deel onmogelijk. Dit resulteert in een 
directe verkleining van geïnduceerde invalshoek en daarmee in een evenredige verkleining 
van de geïnduceerde weerstand. In de landing betekent dit een sterke vermindering van de 
geïnduceerde weerstand juist op het moment dat de vlieger bij het afvangen i.v.m. de 
noodzakelijke snelheidsvermindering een grotere draagkrachtcoëfficiënt nodig heeft. Het 
resultaat is dat dicht bij de grond, en dit is bij vooral goed te merken indien men landt zonder 
remkleppen, zeer lang uitgevlogen kan worden voordat het vliegtuig zijn minimum snelheid 
bereikt en de grond raakt omdat het niet langer meer in de lucht gehouden kan worden. Met 
dit effect moet in de praktijk bij het landen rekening worden gehouden.  
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3.5 AËRODYNAMICA-V:  3-DIMENSIONALE STROMINGEN OM HET GEHELE  

 ZWEEFVLIEGTUIG 
 
Een zweefvliegtuig bestaat, enkele uitzonderingen daar gelaten, uit een vleugel, een romp en 
een staart bestaande uit een horizontaal en een verticaal staartvlak. In een stationaire vlucht 
bestaat er een evenwicht tussen de resulterende luchtkracht R op het gehele zweefvliegtuig en 
het gewicht W. De krachten R en W hebben dan met elkaar gemeen dat zij beide werken 
langs een verticale lijn door het zwaartepunt, beide even groot zijn en beide de som zijn van 
bijdragen van de verschillende onderdelen van het zweefvliegtuig. De luchtkracht R die op 
het zweefvliegtuig werkt kan worden ontbonden in twee componenten; de draagkracht L 
loodrecht op de snelheid en de weerstand D tegengesteld aan de richting van de snelheid van 
het zweefvliegtuig. Ook deze krachten zijn, respectievelijk, de som van de draagkracht en de 
weerstand van de verschillende onderdelen. In deze sectie zal worden ingegaan op de manier 
waarop de luchtkrachten op de onderdelen elkaar versterken en beïnvloeden en op welke 
manier de verhouding van de luchtkrachten L en W kan worden beïnvloed. 
 
 
3.5.1 Draagkracht en weerstand van het gehele zweefvliegtuig  
 
3.5.1.1  Draagkracht van het gehele zweefvliegtuig 
 
De totale draagkracht van het gehele zweefvliegtuig als component van de resulterende 
luchtkracht R loodrecht op de snelheid wordt vrijwel uitsluitend geleverd door de vleugel. Het 
horizontale staartvlak (soms samen met de romp)  levert weliswaar ook een bijdrage maar 
deze varieert in het algemeen van teken en heeft als hoofddoel de regeling van de snelheid 
mogelijk te maken. Het leveren van een hoeveelheid draagkracht door het horizontale 
staartvlak levert bovendien meer weerstand dan het laten leveren van dezelfde draagkracht 
door de vleugel. Voor alle praktische overwegingen kan in eerste instantie worden 
verondersteld dat alle draagkracht voor een stationaire vlucht geleverd wordt door de vleugel.  
 
3.5.1.2  Weerstand van het gehele zweefvliegtuig 
 
Bij de totale weerstand van het gehele zweefvliegtuig spelen, anders dan voor de totale 
draagkracht, de diverse weerstandkrachten op de andere onderdelen van het zweefvliegtuig 
wel een rol van betekenis. De totale weerstand van een zweefvliegtuig bevat een aantal 
verschillende vormen van weerstand, die ieder telkens op een andere manier kan worden 
beïnvloed. Deze weerstandvormen worden gebruikelijk ingedeeld volgens eens schema als 
aangegeven in onderstaande Figuur 3.50 

 
 Figuur 3.50: Overzicht van weerstandsvormen werkend op een zweefvliegtuig 
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Van de in dit schema aangegeven weerstandsvormen werd de vleugelweerstand hiervoor al 
besproken. Op deze plaats kan  daarom worden volstaan met de bespreking van de  twee  nog 
handelde weerstandsvormen, de interferentieweerstand en de restweerstand., die samen de 
componenten vormen van de schadelijke (of parasitaire) weerstand.  
 
3.5.1.3 Interferentieweerstand 
 
Ook al is aan de vorm en afwerking van de verschillende onderdelen van het zweefvliegtuig, 
zoals de vleugel, romp en staart veel zorg besteed, toch blijkt soms de totale weerstand groter 
te zijn dan de som der weerstanden van de samenstellende delen. De extra weerstand is het 
gevolg van onderlinge beïnvloeding (interferentie) van de luchtstromingen over de diverse 
onderdelen en wordt daarom interferentieweerstand genoemd. Door de verschillende delen 
aërodynamisch juist aan elkaar te passen, bijvoorbeeld door gebruik te maken van 
vloeistukken, kan men de interferentieweerstand beperken. Bij de moderne zweefvliegtuigen 
wordt veel aandacht besteed aan de vermindering van de weerstand. In de praktijk moet 
daarbij vaak een compromis worden gezocht tussen maximale prestaties en een eenvoudige, 
dus niet te dure, bouwwijze. 
 

3.5.1.4 Restweerstand 
 
De restweerstand is de som van de druk en wrijvingsweerstand van alle onderdelen van het 
zweefvliegtuig met uitzonering van de vleugel. Dit deel van de schadelijke weerstand is weer 
in de eerste plaats afhankelijk van de vorm en de gladheid van de diverse onderdelen. Veel 
gebruikte mogelijkheden om de restweerstand zoveel mogelijk te reduceren zijn o.a. het 
omstroomde oppervlak zo klein mogelijk te houden, de verschillende onderdelen zo glad 
mogelijk af te werken en ze een gunstige vorm te geven. Andere mogelijkheden tot 
vermindering van de restweerstand zijn het elimineren van bepaalde onderdelen, zoals 
vleugelstijlen, het beperken van het frontaal oppervlak (liggende bestuurder) of het intrekken 
van daarvoor in aanmerking komende delen (intrekbaar wiel). Windtunnelproeven en 
berekeningen uit het verleden leidden indertijd tot de conclusie dat de gunstigste vorm voor 
zo weinig mogelijk van een in stromende lucht geplaatst lichaam druppelvormig wass met 
bolle voorzijde en spitse achterkant. De spitse rompneus die tegenwoordig veel bij 
zweefvliegtuigen wordt toegepast en die het mogelijk maakt de stroming om de gladde romp 
langer laminair te houden blijkt, zolang afwijkingen van de symmetrische vlucht (door bj 
voorbeeld slippen) klein blijven, een nog lagere weerstand te leveren. 
 
 
3.5.2 Het polaire diagram van het gehele zweefvliegtuig 
 
3.5.2.1 De vliegtuigpolaire of vliegtuigkarakteristiek  
 
Naar analogie van de constructie van het polaire diagram (besproken in par. 3.3.5.3) van het 
vleugelprofiel kan ook het polair diagram van het gehele zweefvliegtuig worden 
geconstrueerd door de draagkrachtcoëfficiënt CL en de weerstandscoëfficiënt CD van het 
gehele zweefvliegtuig voor telkens dezelfde invalshoek α uit te zetten in een grafiek. Dit 
levert de vliegtuigpolaire of vliegtuigkarakteristiek geschetst in onderstaande Figuur 3.51. 
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Figuur 3.51: Polair diagram of vliegtuigkarakteristiek van een zweefvliegtuig 
 
In de figuur is aangegeven hoe de weergegeven weerstandscoefficiënt uit verschillende 
onderdelen is opgebouwd. Daaruit kan worden bepaald welke rol de verschillende 
weerstandsvormen spelen bij de totale weerstand van het zweefvliegtuig bij de verschillende 
vluchtfasen  
 

 
3.5.2.2 Afleiding van de snelheidspolaire uit de vliegtuigkarakteristiek 
 
De vliegtuigpolaire of vliegtuigkarakteristiek kan worden gezien als het resultaat van de 
verschillende keuzen die door de vliegtuigontwerper voor zijn ontwerp zijn gemaakt. Voor de 
praktijk worden de kwaliteiten van een zweefvliegtuig vooral beoordeeld op grond van een 
andere, in de volgende Sectie (par.3.6.1) nog uitgebreid te bespreken polaire, de 
snelheidspolaire. Hierin wordt de daalsnelheid van het zweefvliegtuig weergegeven als 
functie van de horizontale snelheid. Het is daarom van betekenis dat er in principe de 
mogelijkheid bestaat om voor iedere vleugelbelasting W/S (d.i. het gewicht, dat per vierkante 
meter van het vleugeloppervlak door de vleugel gedragen moet worden) de bijbehorende 
snelheidspolaire van het zweefvliegtuig  te berekenen:  
 
Uitgangspunt bij een dergelijke berekening is het glijgetal dat de verhouding geeft tussen de 
afgelegde afstand en de verloren hoogte. Voor ieder glijgetal r kleiner dan (of gelijk aan) het 
maximale glijgetal geldt dat 
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Bepalen van het snijpunt van de lijn CL= r.CD met de vliegtuigkarakteristiek geeft de bij dat 
snijpunt behorende waarden van CL, CD en CR. Voor de aldus gevonden waarde van CR  kan 
dan met de (uit de in Paragraaf 3.3.3 gegeven formule (3.6a) direct af te leiden) uitdrukking  
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voor iedere vleugelbelasting, de bijbehorende totale snelheid V worden bepaald. De 
bijbehorende horizontale en de verticale snelheid volgen daarna met de formules 
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Het maximale glijgetal van het zweefvliegtuig kan in de vliegtuigkarakteristiek worden 
gevonden, zoals aangegeven in Figuur 3.5.1, door in het punt waar de raaklijn uit de 
oorsprong de vliegtuigkarakteristiek raakt de CL en CD af te lezen en de CL-waarde door de 
CD-waarde te delen 
 
Opgemerkt kan worden, dat uit de formule 5.2, die een centrale rol bij de voorgaande 
afleiding vervulde, ook volgt dat bij dezelfde aerodynamische configuratie (o.a. dezelfde 
invalshoek) de snelheid van het zweefvliegtuig hoger moet zijn: 

� bij een grotere vleugelbelasting (zoals in het geval van waterballast); 
� bij een kleinere luchtdichtheid (zoals op groter hoogte). 

 
Een verandering van de draagkrachtcoëfficiënt tijdens de vlucht is mogelijk door een 
verandering van de invalshoek en die verandering kan, zoals we zullen zien in Sectie 3.7 
zullen zien worden gerealiseerd met de langsbesturing. Bij een lage snelheid zal de invalshoek 
groot moeten zijn en bij een hoge snelheid klein. In de praktijk betekent dit, andersom, dat 
we, om langzamer te kunnen vliegen, de invalshoek moeten vergroten (door de stuurknuppel 
naar achteren te trekken), en dat we, om sneller te kunnen vliegen, de invalshoek moeten 
verkleinen (door de stuurknuppel naar voren te drukken).  
 
 
3.5.3  Het gedrag van het zweefvliegtuig bij overtrekken  
 
3.5.3.1 De overtreksnelheid 
 
Bij de bespreking van de draagkracht van de vleugel in Sectie 3.3 (par.3.3.4) hebben we 
gezien, dat, wanneer bij vergroting van de invalshoek de kritieke invalshoek, αkrit wordt 
bereikt, de stroming over het profiel van de vleugel lokaal loslaat en de vleugel ter plaatse 
overtrekt (met alle eerder genoemde gevolgen als draagkrachtvermindering en 
weerstandsvergroting). Afhankelijk van het type vlucht, stationair of instationair, bocht of 
rechtlijnige vlucht en afhankelijk van de vleugelbelasting en de luchtdichtheid zal dit bereiken 
van de kritieke invalshoek bij een andere snelheid kunnen geschieden. Er is in principe dus 
geen sprake van het bestaan van één overtreksnelheid. Desondanks zal hieronder toch het 
begrip overtreksnelheid worden gedefinieerd. 
 
Omdat in de praktijk van het vliegen de invalshoek niet gemeten wordt en de snelheid wel, is 
het de gewoonte geworden de snelheid waarbij een zweefvliegtuig in een stationaire 
rechtlijnige (daal-)vlucht overtrekt de overtreksnelheid te noemen (In officiële documenten, 
zoals het vlieghandboek, wordt hierbij dan veelal als gewicht het maximale gewicht en als 
luchtdichtheid de luchtdichtheid op 0 m hoogte aangenomen). De overtreksnelheid is dan die 
de snelheid, die bij de maximale waarde van de coëfficiënt CR, volgens de daarvoor geldende 
formule (3.6a) nog juist resulteert in een verticale resulterende luchtkracht R op de vleugel 
gelijk aan het gewicht W, ofwel, de snelheid die resulteert als men in formule (5.2) hiervoor 
de resulterende luchtkracht coëfficiënt CR  de maximale waarde CR,max invult  
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Naarmate de vleugelbelasting hoger en de luchtdichtheid lager is zal de hierboven als 
overtreksnelheid Vmin gedefinieerde overtreksnelheid van een zweefvliegtuig in een 
stationaire rechtlijnige (daal-)vlucht toenemen.  
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3.5.3.2 Gevolgen van het overtrekken voor het zweefvliegtuig  
 
De vleugelvorm heeft, zoals besproken in Sectie 3.4 (par. 3.4.7.2), invloed op de plaats van 
overtrek. Dit impliceert dat na het bereiken van de overtreksnelheid de vleugel niet meteen 
volledig overtrokken raakt. Door het doorzakken van het zweefvliegtuig direct na het bereiken 
van de kritische invalshoek zal - in het geval niet meteen gereageerd wordt - de invalshoek 
snel groter worden en de lokale overtrek als gevolg daarvan toch snel overgaan in een totale 
overtrek 
 
De gevolgen van de overtrek zijn vrij ingrijpend voor het stromingspatroon rondom het 
zweefvliegtuig en kunnen daardoor, afhankelijk van het type, meer of minder gevaarlijk zijn. 
De belangrijkste gevolgen zijn:  
 
(1) Afname van de draagkracht:  

Door de loslating van de stroming zal de draagkracht van de vleugel, naar analogie van 
die van het profiel (par. 3.3.5), bij toenemende invalshoek in eerste instantie niet meer 
toenemen en daarna meer of minder abrupt afnemen (figuur 3.32). 
 

(2) Sterke toename van de weerstand:  
Door de loslating van de stroming ontstaan er grote drukkrachten op de vleugel in de 
richting van de stroming. 

 
(3) Verandering van de aerodynamische momenten om de dwarsas en langsas:  

Evenals voor het profiel geldt voor de vleugel dat bij toenemende invalshoek het drukpunt 
naar voren verschuift (par.3.3.6). Bij het overtrekken ontstaat een vrij plotselinge 
verschuiving van het drukpunt naar achteren. De draagkrachtcoëfficiënt zal in eerste 
instantie nauwelijks afnemen (zie punten 1 en 2 in figuur 3.32), echter door de veranderde 
drukverdeling zal het aangrijpingspunt van de draagkracht wel naar achteren verschuiven. 
Dit resulteert bij vliegtuigen met een rechte vleugel, of bij vliegtuigen met een vleugel 
met een kleine tapsheid zoals zweefvliegtuigen, in een moment voorover, dat de 
invalshoek wil verkleinen en dus herstellend werkt. Naast het bovenstaande effect wordt 
ook een neuslastig moment veroorzaakt doordat de stroming rond het stabilo tijdens de 
overtrek van de vleugel aan blijft liggen. Het stabilo heeft daartoe een kleinere instelhoek 
ten opzichte van de langsas gekregen dan de vleugel. Buiten het veranderde moment om 
de dwarsas kan een moment om de langsas ontstaan wanneer bijvoorbeeld een van de 
vleugels eerder overtrekt. Het vliegtuig kan dan over één vleugel wegvallen, wat de 
inleiding voor een vrille of tolvlucht kan zijn. Dit zal in meer detail worden besproken  in 
Sectie 3.7, paragraaf 3.7.9. 

 
(4) Schudden van het vliegtuig en/of stabilo:  

Wanneer het zog van de overtrokken vleugel het stabilo treft, kunnen er wisselende 
krachten op stabilo en hoogteroer ontstaan die het vliegtuig kunnen doen schudden en 
dat schudden kan  de vlieger voelen op zijn knuppel. Zou de effectiviteit van het stabilo 
door het zog sterk  afnemen dan is dit bijzonder ongewenst omdat voor een snel herstel 
van de overtrek een goed werkend stabilo onontbeerlijk is. Het schudden van het vliegtuig 
kan daarnaast nog ontstaan door drukwisselingen op de vleugel door wervelingen in het 
zog boven en achter de vleugel21.  

   
21 In het geval dat het stabilo volledig in het turbulente zog van de vleugel terecht komt kan het (veelal 
hoge) stabilo niet meer bijdragen tot het herstel van de overtrek. Men spreekt in dit geval over een deep 

stall. Het optreden daarvan hangt samen met het ontwerp van het (zweef-)vliegtuig. Slechts van enkele 
zweefvliegtuigtypen is bekend dat zij mogelijk in een deep stall terecht konden komen. Het ontwerp van 
deze zweefvliegtuigen is daarna daarop aangepast.  
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3.5.4  Middelen ter beïnvloeding van draagkracht en weerstand van de vleugel 
 
Om de draagkracht en/of de weerstand te kunnen beïnvloeden worden bij zweefvliegtuigen 
diverse soorten kleppen gebruikt. De bekendste daarvan zijn: 
 

(1) welvingkleppen of flaps  
(2) remkleppen of duikremkleppen  
(3) verstoorders of spoilers  

 
Welvingkleppen worden gebruikt om de profieleigenschappen en in het bijzonder de 
draagkracht/weerstandsverhoudingen van de vleugel bij verschillende invalshoeken zo goed 
mogelijk te kunnen aanpassen aan de eisen, die worden gesteld in de verschillende fasen van 
de vlucht. (Duik-)remkleppen en verstoorders worden vooral gebruikt om - door vergroting 
van de weerstand de draagkracht/weerstandverhouding en daarmee de ( in Sectie 3.5 te 
bepreken) glijhoek - in de landingsfase te kunnen beïnvloeden alsook overtollige snelheid 
weg te kunnen nemen in alle fasen van de vlucht.22 Duikremkleppen danken naam aan hun 
gebruik bij dreigende overschrijding van de snelheidslimieten. In het geval dat 
welvingkleppen worden gebruikt in de landing, zorgen deze meestal ook voor een verlaging 
van de landingssnelheid door een verhoging van de draagkrachtcoëfficiënt. Achtereenvolgens 
worden hieronder de genoemde drie meest gebruikte klepsoorten besproken.  
 
 
3.5.4.1  Welvingkleppen  
 
Welvingkleppen of flaps zijn kleppen aan de achterrand van de vleugel die bij uitslag de 
welving (zie par. 3.3.5.1) van het profiel veranderen. Bij welvingkleppen (zie Figuur 3.53) 
komt een positieve uitslag (klep naar beneden) overeen met een hogere draagkrachtcoëfficiënt 
(en een hogere weerstandcoefficiënt), waardoor (bij voorbeeld bij het thermiekvliegen en in 
de landing) met lagere snelheden gevlogen kan worden. Analoog komt een negatieve uitslag 
(klep naar boven) overeen met een lagere weerstandcoëfficiënt bij dezelfde 
draagkrachtcoëfficiënt voor het vliegen met een betere glijhoek bij hogere snelheden.  
 

  
 Figuur 3.53: Verschillende standen van een welvingklep 
 
Om met een (zweef)vliegtuig langzaam te kunnen vliegen is een grote invalshoek nodig en  
om snel te kunnen vliegen een kleine invalshoek (zie par.3.3.5.2). Bij een zweefvliegtuig 
zonder welvingskleppen betekent een grote invalshoek een hoge 'neusstand' en een kleine 
invalshoek een lage 'neusstand'. Bij een zweefvliegtuig met welvingkleppen zijn de 
verschillen in de 'neusstand'- en daarmee ook standsveranderingen van de romp en 
staartvlakken met de daarbij geïntroduceerde extra weerstand - bij het langzaam en snel 
vliegen aanzienlijk minder. Dit wordt veroorzaakt door de omstandigheid, dat bij 
veranderingen van de stand van de welvingsklep ook de invalshoek zich wijzigt. Immers de 
invalshoek is de hoek tussen de stroming en de koorde en dat is de verbindingslijn tussen de 
voor- en de achterrand van het profiel. Figuur 3.54 hieronder illustreert hoe, in het geval, dat 
de welvingsklep naar beneden wordt uitgeslagen, de invalshoek wordt vergroot zonder dat 

     
 
22 In het verleden werd bij sommige zweefvliegtuigen ter ondersteuning van de remkleppen in de landing voor 
het bereiken van hetzelfde doel ook wel een remparachute gebruikt. 
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aan de stand van de vleugel (en daarmee de stand van het (zweef-)vliegtuig) iets wordt 
gewijzigd.  

    
 Figuur 3.54: Invalshoek verandering van het vleugelprofiel bij een klepuitslag 
 
Voor de nadering en landing hebben de sommige welvingskleppen een aparte landingsstand. 
Een positieve uitslag (van de welvingsklep) geeft een verhoging van de draagkrachtcoëfficiënt 
en daardoor een verlaging van de snelheid (zie ook par. 3.3.5.2). Naarmate de klep verder 
wordt uitgeslagen neemt vanaf een bepaalde klepuitslag ook de weerstandcoefficiënt en 
daarmee de weerstand toe. Van beide eigenschappen wordt in de naderingsvlucht gebruik 
gemaakt zowel om de uitzweef en de uitloop zo kort mogelijk te houden als om het 
acceleratievermogen, het vermogen om vlot snelheid op te nemen, te verminderen.  
 
Op geringe hoogte brengt het gebruik van welvingskleppen om de glijhoek te beïnvloeden 
gevaren met zich mee als men de welvingskleppen op dezelfde manier zou willen gebruiken 
als de bij de trainingszweefvliegtuigen gebruikelijke remkleppen. Als men de klepuitslag 
verkleint om met de daarbij behorende weerstandsvermindering de glijhoek te verbeteren dan 
kan het vliegtuig sterk 'doorzakken' omdat tegelijkertijd ook de draagkracht afneemt. Bij een 
groot aantal moderne kunststofvliegtuigen met welvingskleppen worden om die reden, naast 
de welvingskleppen, ook nog, vrijwel alleen weerstandsverhogende, remkleppen voor de 
landing gebruikt.  
 
 
3.5.4.3 Remkleppen  
 
(Duik)remkleppen zijn bedoeld om een grote toename van de weerstand te generen bij een 
gelijktijdige afname van de draagkracht. In de praktijk worden twee typen remkleppen 
gebruikt, dubbel uitgevoerde remkleppen, zoals geschetst in Figuur 3.55, waarbij de kleppen 
zowel onder als boven de vleugel uitsteken en enkel uitgevoerde remkleppen, die alleen aan 
de bovenkant boven de vleugel uitsteken. De toename van de weerstand en de vermindering 
van de draagkracht ontstaat door doordat plaatselijk de stroming achter de remklep loslaat. Bij 
de dubbel uitgevoerde remkleppen wordt de draagkracht extra verminderd doordat de lucht 
van onder naar boven door de vleugel heen kan stromen. 
 

    
 Figuur 3.55: (Dubbel uitgevoerde) remklep 
 
In tegenstelling tot welvingskleppen, die over een groot gedeelte van de spanwijdte worden 
aangebracht, worden duikremkleppen vanwege hun grote effectiviteit slechts over een klein 
gedeelte van de spanwijdte toegepast. De afname van de draagkracht, door de loslating achter 
de klep en, eventueel door kortsluiting van de stroming via de vrijkomende spleet in de 
vleugel in het geval van een tweezijdige duikremklep, is beperkt, omdat de klep zich maar 
over een klein deel van de spanwijdte uitstrekt.  
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In de vlucht worden dergelijke kleppen ook gebruikt om overschrijden van snelheidslimieten 
te voorkomen. In het verleden werden de remkleppen daarom zo gedimensioneerd dat bij een 
verticale duik met remkleppen vol uit de maximale snelheid niet overschreden kon worden. 
Tegenwoordig eist men dit slechts voor een duik onder een hoek van 45º. Deze verlaging van 
de eisen is het gevolg van de bereikte prestatieverbeteringen van de hedendaagse 
zweefvliegtuigen bij hoge snelheden. Immers, bij een stationaire verticale duik neemt het 
zweefvliegtuig alleen dan geen extra snelheid meer op wanneer de totale weerstand gelijk is 
aan het gewicht. Deze totale weerstand is op te splitsen in die van het vliegtuig zonder 
klepuitslag en een bijdrage van de duikremkleppen. De eerste bijdrage nu is tegenwoordig 
aanzienlijk afgenomen in vergelijking met vroeger. De duikremklep zou nu dan ook relatief 
veel grotere bijdrage moeten leveren. Dit is echter in de praktijk niet meer haalbaar.  
 
 
3.5.4.4 Verstoorders  
 
Verstoorders of spoilers (zoals geschetst in onderstaande Figuur 3.56) hebben dezelfde functie 
als (duik)remkleppen maar zijn doorgaans, door hun kleiner oppervlak en door het ontbreken 
van het kortsluiteffect door de aanwezigheid van een lek, veel minder effectief dan 
remkleppen. Een verder nadeel van verstoorders is (constructief gezien) dat zij in het 
algemeen om een scharnierende as tegen de luchtstroom in uitgeslagen moeten worden. 
Hierdoor is extra kracht bij de bediening ervan noodzakelijk. 
   

      
 Figuur 3.54: Verstoorder of spoiler 
 
In het algemeen zal een verandering van de stand van alle drie hiervoor besproken kleppen,  
afhankelijk van de plaatsing van de vleugel, een moment om de dwarsas tot gevolg hebben. 
Door de weerstandsverhoging ontstaat bij hoogdekkers een staartlastig moment, bij 
laagdekkers een neuslastig moment en bij middendekkers vrijwel geen moment.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


