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UBERSICHT

Ausgehend von der Wirkung des festen Spoilers im Uberschallbereich wird
iiber experimentelle Ergebnisse von Untersuchungen an geschlitzten Spoilern
bei verschiedener Schlitzhéhe, an Spoilern in Pfeilstellung und an Strahl-
spoilern fiir Uberschallmachzahlen bis zu M = 2.8 berichtet. Die Anordnung
des festen Spoilers in einem gewissen Abstand von der Grundplatte (ge-
schlitzter Spoiler) fithrt zu einer wesentlichen Steigerung der Normalkriifte
bei gleichbleibender Spoilerfliche.

Ein Vergleich der Wirkung der verschiedenen Spoilertypen kann auf
Grund des Verhiiltnisses von Normalkraft- zu Axialkraftinderung bzw. zum
Schubverlust gegeben werden. Dieses Verhiltnis ist fiir den Spoiler in
Pfeilstellung und den Strahlspoiler in weiten Bereichen giinstiger als fiir den
festen Spoiler.

Die experimentellen Ergebnisse werden durch theoretische Uberlegungen
erginzt.

BEZEICHNUNGEN

a = Abstand der Spoilerstirnfliche vom Plattenende, cm
Iy, = Abstand der Spoilerstirnfliiche vom Plattenanfang, cm
b = Spoiler-bzw. Steuerschlitzbreite, cm
¢ = Abstand der Steuerschlitze in Doppelanordnung, em
F = Spoilerfliiche, em?
Fyee = Spoilerfliiche + Schlitzfliiche, em?
F. = Zentralkérperquerschnitt, em
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= Spoilerhshe, em

Schlitzhshe des geschlitzten Spoilers, em

Steuerschlitztiefe, cm

kritische Steuerschlitztiefe, em

Tiefe der Grundplatte, em

Koordinate in Lingsrichtung, ¢m

Kraftwirkung normal zur Grundplatte je em Spoilerbreite, kp/em
Normalkraft je cm Schlitzbreite durch Interferenz von Hauptstromung
und Steuerstrahl, kp/cm

Normalkraft durch Riickstoss des Steuerstrahles je e Schlitzbreite
bei Schallaustritt in ein Vakuum, kp/cem

9 1/(k=1)

Riickstosswirkung des Steuerstrahles, kp/em je em Schlitzbreite bei

Expansion gegen p._,

\/f‘)(-( 9 )u—+1mk:> \/ (p )T;:
R=kq —— (= ot gl 1 — (B 5(ps — Pa

4
‘Smax

Il

S

maximaler Schub je cm Schlitzbreite bei Expansion des Steuerstrahles
auf Gleichdruckaustritt in einer optimalen Diise, kp/em

| g . R L e
D) 9 (k1) /(k=1) k—1)/k
max — A lid—* (_':_) ut"’a* \/ - (_p"f_)
NE—1 M1 R =\

Kraftwirkung tangential zur Grundplatte je em Spoilerbreite, kp/em
ortlicher statischer Druck auf der Grundplatte, kp/cm?

statischer Druck der ungestiérten Stromung, kp/cm?

Ruhedruck fiir Steuerstrahl, kp/em?

statischer Druck des Steuerstrahles im Austrittsquerschnitt, kp/cm?
(p — p.), kp/em®

Staudruck (= p,(k/2)M?), kp/em?

Anstellwinkel, Grad

Neigungswinkel des Steuerstrahles, Grad

Pfeilwinkel, Grad

Normalkraftbeiwert fiir Spoilerwirkung in Endstellung (= N/hq)
Tangentialkraftbeiwert (= T/hq)

Auftriebsbeiwert bezogen auf F.

Momentenbeiwert bezogen auf F',

Widerstandsbeiwert bezogen auf F.

Reynoldssche Kennzahl, bezogen auf r,,
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M = Machsche Kennzahl
u = Beiwert fiir Steuerschlitz
I = Verhiiltnis der spezifischen Wiirmen

EINLEITUNG

Wesentliche Eigenschaften der Spoilersteuerung sind die kurzen Aktionszeiten
und die geringen Verstellkriifte, die sich bei geeigneter Ausfiihrung ergeben, und
die besonders fiir Fernsteuerungen vorteilhaft sind. Wird der feste Spoiler durch
einen Strahl ersetzt, der aus einer Schlitzdiise austritt, so wird diese Anordnung
im Folgenden als Strahlspoiler bezeichnet, bei dem abgesehen vom Steuerventil
keine bewegten Teile mehr vorhanden sind. Gerade fiir Uberschallfluggeschwin-
digkeiten sind die kurzen Ansprechzeiten und die einfache mechanische Aus-
fithrung von grosser Bedeutung, so dass lebhaftes Interesse fiir diec Wirkung von
Spoilersteuerungen im Uberschallbereich besteht. Mehrere Arbeiten iiber dieses
Gebiet liegen bereits vor (vergl. Literaturverzeichnis).

Bei Unterschallstromung ergibt ein Spoiler, der auf einen profilierten Fliigel
aufgesetzt ist, infolge der Stérung der Zirkulation eine ausgedehnte Anderung
der Druckverteilung. Die daraus resultierende Normalkraftinderung kann
wesentliche Steuerwirkungen ergeben.

Im transsonischen bzw. im Uberschallbereich wird die Spoilerwirkung mit
steigender Machzahl mehr und mehr lokal begrenzt. Da sich ferner die Uber- und
Unterdruckgebiete vor bzw. hinter dem Spoiler weitgehend kompensieren, kann
der Spoiler fiir Steuerzwecke unbrauchbar werden. Grundlegende Unter-
suchungen an festen Spoilern und Strahlspoilern haben gezeigt, dass im Uber-
schallbereich die durch gerade, feste Spoiler erreichbare Normalkraftiinderung
dann am grissten wird, wenn man den Spoiler an der Abstromkante einer
Fliigelfliiche anordnet (Endspoiler), so dass nur das Uberdruckgebiet vor dem
Spoiler zur Wirkung kommt. Fiir praktische Anwendungen ist man daran
interessiert, die Steuerwirkung miglichst effektiv zu gestalten. In diesem
Zusammenhang ergeben sich folgende Fragen:

(a) Gibt es Spoileranordnungen, die im ('berschallbereich eine grissere

Steuerwirkung haben als der gerade, feste Spoiler in Endstellung?

(b) Kann bei Uberschallgeschwindigkeiten die Wirksamkeit der Steuerung,
d.h. das Verhiiltnis von Normalkraftinderung zu Widerstandsiinderung
gegeniiber dem festen Spoiler gesteigert werden*?

Die folgenden Ausfithrungen enthalten eine Zusammenfassung von Ergeb-
nissen mehrerer Einzeluntersuchungen, die in den letzten Jahren von den
Verfassern an verschiedenen speziellen Spoilerausfiihrungen bei Uberschallan-
stromung ausgefiihrt wurden. Diese Ergebnisse werden entsprechend den oben
angegebenen Fragestellungen diskutiert, mit den Ergebnissen von festen
Spoilern verglichen und durch theoretische Betrachtungen erliutert.

Die Versuche wurden in der vertikalen Messstrecke des Aachener Uberdruck-
Uberschallwindkanals®® bei Machschen Zahlen von 1.57 bis 2.8 ausgefiihrt. Die
Reynoldsschen Kennzahlen, bezogen auf die Grundplattenlinge bis zur Spoiler-
vorderkante, lagen zwischen 2.5 bis 12 X 10% so dass die Grenzschichten an den
durch die Spoiler erzwungenen Ablosestellen turbulent waren.
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VERSUCHSANORDNUNGEN

Bei den ausgefiihrten Versuchen wurde die Wirkung von Spoilern in Ver-
bindung mit ebenen Grundplatten untersucht. Durch Anderung des Anstell-
winkels dieser Anordnungen konnte der Einfluss von flachen Profilneigungen auf
die Spoilerwirkung erfasst werden. Da dieser Einfluss im Uberschallbereich bei
kleinen Anstellwinkeln gering ist, sind die grundsiitzlichen Ergebnisse auch fiir
flache Uberschallprofile giiltig.

Die gewiihlten Modelle sind in Fig. 1 schematisch dargestellt.

GESCHLITZTER SPOILER

Eine Abart des festen Spoilers stellt der geschlitzte Spoiler dar, bei dem
zwischen Grundplatte und Spoiler ein Schlitz angeordnet wird. Hierdurch
erfolgt eine ““Absaugung” aus dem Ablisegebiet vor dem Spoiler und ein Auf-
fiilllen des Unterdruckgebietes hinter dem Spoiler. Die Modellanordnung fiir
Untersuchungen an solchen geschlitzten Spoilern bestand aus einer Grundplatte
mit 4 festliegenden Druckanbohrungen und einem parallel dazu verschiebbaren
Spoiler, so dass wihrend des Versuches eine kontinuierliche Registrierung des
Druckverlaufes in Abhiingigkeit von der Spoilerstellung bei vier verschiedenen
Reynoldsschen Kennzahlen maglich war. Die Hohe h des Spoilers und die
Schlitzhshe s wurden variiert (Fig. 1). Bei s = 0 ergab sich als Grenzfall der
feste, auf der Grundplatte aufsitzende Spoiler, so dass diese Messungen mit
friiher angegebenen Werten?®? verglichen werden konnten.

1)Fester Spoiler it 3) Strohispoiler
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Fig. 1. Modellanordnungen.
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FESTER SPOILER IN PFEILSTELLUNG

Die Wirkung des Spoilers in Pfeilstellung hiingt von der speziellen Modellan-
ordnung ab. Hier wurde ein Modell gewiihlt, das aus einem rotationssymmet-
rischen Grundkérper, in dem eine Dreikomponentenwaage untergebracht war,
und gepfeilten Fliigeln bestand, die z.B. die Vorfliigel einer Entenbauweise
darstellen kiénnen. Die Spoiler sind als Endspoiler auf der Abstrémkante mit
einem Pfeilwinkel von ¢ = 22° gegeniiber der Modellachse so angeordnet, dass
eine giinstige Normalkraftwirkung durch die vom Spoiler bewirkte Beeinflussung
der Druckverteilung am Fliigel zu erwarten war. Spoiler von 0.4 und 0.6 cm
Hiéhe konnten eingesetzt werden. Gemessen wurden Normalkraft, Tangential-
kraft und die Lage des Luftangriffspunktes.

STRAHLSPOILER

Der Strahlspoiler erzeugt neben der Riickstosswirkung infolge Interferenz des
Steuerstrahles mit der anstromenden Luft auf der Grundfliiche ein Druckfeld,
das dem des festen Spoilers iihnlich ist. Hierdurch kann die Steuerwirkung
gegeniiber der Reaktionskraft des Steuerstrahles allein wesentlich gesteigert
werden.?? Die Untersuchungen wurden fiir verschiedene Ausfiihrungen und
Anordnungen der schlitzformigen Steuerdiise ausgefiihrt, um deren Einfluss auf
die Steuerwirkung zu erfassen.

(a) Als Grundform wird der senkrecht zur Grundplatte (¢ = 90°) aus einem
konvergenten Steuerschlitz mit Schallgeschwindigkeit austretende Steuer-
strahl betrachtet. Der Einfluss der Steuerschlitzbreite wurde fiir zwei
verschiedene Werte (s, = 0.1 und 0.033 cm) erfasst.

(b) Ein konvergent-divergenter Steuerschlitzquerschnitt ergibt einen mit
U"berschallgeschwindigkeit austretenden Steuerstrahl. Das gewiihlte
Querschnittsverhiiltnis entspricht einer Austrittsmachzahl von M, = 2.53.

(¢) Die Neigung des Steuerstrahles gegeniiber dem senkrechten Austritt
(¢ = 90°) liisst einen wesentlichen Einfluss auf das Druckfeld erwarten.
Fiir eine Neigung des Steuerstrahles in Stromungsrichtung (¢ < 90°)
ergibt sich aus der Riickstosswirkung eine Vortriebskomponente wiihrend
der gegen die Anstromrichtung geneigte Steuerstrahl (¢ > 90°) eine
zusiitzliche Bremswirkung zur Folge hat. Diese Komponenten gehen in
den gewiihlten Beiwert D o 2 Wi ein. Der Neigungswinkel des

Smax — R cos ¢
Steuerstrahles betrug bei den ausgefiihrten Untersuchungen ¢ = 62° und
e = 112°

(d) Die Wirkung einer Strahlaufteilung wurde an einem Doppelschlitz unter-
sucht. Dabei konnten ein breiterer (s,, = 0.1 em) und ein schmalerer
(s,, = 0.033 em) Steuerschlitz hintereinander angeordnet werden. Die
Reihenfolge war umkehrbar. Der Abstand der beiden Steuerschlitze
betrug ¢ = 3 em.

Bei allen Steuerschlitzen wurden Kanten mit Ablosung vermieden, so dass mit
einem Beiwert fiir den Steuerschlitz g = 1 gerechnet werden konnte.
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DISKUSSION DER ERGEBNISSE
DER FESTE, GERADE SPOILER

Die Grundform des Spoilers ist der feste, gerade Spoiler, der senkrecht zur
Hauptstromung ausgefahren wird. An dieser Spoilerform sind auch im Uber-
schall mehrfach Untersuchungen durchgefiihrt worden, so dass diese Ergebnisse
hier als Vergleichsmassstab fiir verschiedene spezieile Spoilerformen dienen
konnen,'.12.32

Figur 2 zeigt das typische Stromungsbild fiir einen festen Spoiler und die
dazugehorige Druckverteilung. Der Spoiler erzeugt im Vorfeld ein keilformiges
Ablosegebiet mit einem dem Keilwinkel entsprechenden schiefen Verdichtungs-
stoss und einem ersten flachen Druckmaximum. Vor das Ablosegebiet an der
Oberkanie des Spoilers legt sich ein Stoss grisserer Steilheit, der mit einer
zweiten hoheren Druckspitze vor dem Spoiler in Zusammenhang steht. Das
Expansionsgebiet hinter dem Spoiler, das bei endlicher Spoilerdicke aus zwei
aufeinanderfolgenden Expansionsfiichern besteht, fiihrt zum Anlegen der
Hauptstromung an die Grundplatte und zur Ausbildung einer “*Schwanzwelle,”
die die Stromung parallel zur Platte richtet.

Spezielle Untersuchungen im Ablésegebiet vor dem Spoiler, das zum Problem
der Interferenz von Stoss und Grenzschicht gehort, sind von Bogdonoff und

-

Fig. 2. Stromungsbild des festen Spoiners.
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Fig. 3. Fester Spoiler.

Mitarbeitern ausgefiihrt worden.!2:* Berechnungsgrundlagen wurden von Crocco
und Probstein,® Gadd® u.a. angegeben, und von Knoche?®' zur Berechnung der
Kraftwirkungen am Spoiler verwendet.

Ein Vergleich der Uber- und Unterdruckflichen im Druckdiagramm zeigt,
dass sich diese Wirkungen weitgehend kompensieren, und dass die grosste zur
Steuerung verwertbare Normalkraftwirkung fiir den Endspoiler mit z,,/t = 1
erreicht wird.

Mess- und Rechenergebnisse fiir die Normal- und Tangentialkraftwirkung
(Ae, und Ac) von festen, geraden Endspoilern sind in Fig. 3 dargestellt. Der
Einfluss der Spoilerhshe auf den Normalkraftbeiwert ist nur gering, wiihrend
Seitenscheiben trotz eines Seitenverhiiltnisses b/h = 16.7 noch eine wesentliche
Erhshung des Normalkraftbeiwertes ergaben.
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Die Versuchsergebnisse, die von Naumann'® und von Lord und Czarnecki'*
angegeben wurden, zeigen mit den vorliegenden Messungen gute Ubereinstim-
mung. Es ist zu beriicksichtigen, dass das Verhiiltnis b/h bei den Versuchen von
Lord und Czarnecki etwa dem der Spoilerhshen von 0.4 bzw. 0.6 em der vor-
liegenden Versuche entsprach.

Fiir das Verhiiltnis von Normalkraft zu Tangentialkraft kann bei den Ver-
suchsmachzahlen als Richtwert Ae,/Ac, = 2.3 gelten.

Die von Seibold? berechneten Ac,-Werte ergeben gegeniiber den Versuchser-
gebnissen etwa die doppelten Werte. Dies liegt daran, dass das vorausgesetzte
Strémungsbild mit einer ““abgelosten Kopfwelle” durch die tatsiichliche Stri-
mung nicht erfiillt wird. Gute Ubereinstimmung mit den experimentellen Werten
ergeben die von Knoche?®' berechneten Werte. Bei dieser Berechnung wurde
davon ausgegangen, dass der Stromungsaufbau am festen Spoiler durch die
Ablésung und die Umlenkung der Grenzschicht am Grenzschichtkeil bestimmt
ist. Demgemiiss setzt sich der Druckanstieg aus dem Ablésedruck und dem
Druckzuwachs als Integral der in der Grenzschicht wirkenden Zentrifug alkriifte
zusammen. Diese beiden Bestandteile des Druckanstiegs lassen sich .1 guter
Ubereinstimmung mit dem Experiment theoretisch darstellen. Fiir den Ablése-
druck einer turbulenten Grenzschicht, die wir voraussetzen wollen, liisst sich ein
einfacher Ansatz von Gadd® verwenden. Danach wird der Ablosedruck erkliirt
als derjenige Druck, welcher eine bestimmte Geschwindigkeit, die proportional
zur Geschwindigkeit der ungestérten Stromung ist, im 1/7-Profil der Grenz-
schicht zu Null macht. Der zusiitzliche Druckanstieg iiber den Ablésedruck
hinaus infolge der Impulsiinderung bei der Umlenkung kann mit den Hilfsmitteln
der Theorie von Crocco und Lees* erklirt werden. Es ergibt sich im Vergleich
mit dem Druckanstieg am Verdichtungsstoss in der Aussenstrémung auch der
Offnungswinkel des Grenzschichtkeiles, so dass die Normalkraft niiherungsweise
angegeben werden kann (Fig. 3).

DER GESCHLITZTE SPOILER

Der geschlitzte Spoiler scheint folgende aerodynamischen Vorteile zu ergeben:

(a) Der schiefe Verdichtungsstoss vor dem festen Spoiler muss bei zuneh-
mender Schlitzhohe in einen orthogonalen Stoss mit einem dement-
sprechenden héheren Druckanstieg vor dem Spoiler iibergehen.

(b) Das Unterdruckgebiet hinter dem Spoiler wird durch die Luftmenge, die
durch den Schlitz stromt, aufgefiillt und damit verkleinert. Allerdings
wird dadurch auch das Uberdruckgebiet vor dem Spoiler abgebaut.

Die ausgefiihrten Messungen sollen zeigen, ob die genannten Vorteile des
geschlitzten Spoilers gegeniiber dem festen Spoiler nachweisbar sind, und welche
Schlitzhihe optimale Steuerwirkungen ergibt.

Die Bildserie Fig. 4 zeigt bei M = 1.83 die Anderung des Stromungsbildes fiir
einen Spoiler der Hohe £ = 0.6 em und zunehmender Schlitzbreite s von 0 bis
2.0 cm. Besonders deutlich zeigt sich in dieser Serie die Umformung des Stosses,
der beim festen Spoiler von der Spoileroberkante ausgeht. Dieser Stoss geht mit
zunehmendem Spoilerabstand mehr und mehr in die erwartete abgeliste Kopf-
welle iiber, die in freier Stromung vor einer senkrecht angestromten ebenen
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Platte liegt. In Fig. 4e ist der othogonale Stoss vor dem Spoiler erreicht, der in
der theoretischen Berechnung von Seibold? fiir den soliden Spoiler vorausgesetzt
wurde.

Bei den Schlitzhshen s = 0.5 und 1.0 em (Figs. 46 und ¢) bildet sich in der
Drosselstelle, die der Schlitz darstellt, eine aus dem abgelosten Gebiet vor dem
Spoiler expandierende Uberschallstrémung aus, die iihnlich wie bei einer Diisen-
stromung mit Unterdruckaustritt iiber verschiedene Stosssysteme in eine
Unterschallstromung iibergeht. Erst bei s = 1.5 em (Fig. 4d) kommt auch an
der Spoilerunterkante ein voller Expansionsfiicher zustande, der hinter dem
Spoiler zur Ausbildung der “Schwanzwelle” fiihrt. Die Interferenz zwischen
Stoss und Grenzschicht bewirkt an der Grundplatte die Ablésung der Grenz-
schicht. Die Lage des Ablosepunktes ist eine Funktion der Spoilerhéhe und der
Schlitzhohe. Bei kleineren Schlitzen (Figs. 4b und ¢), in denen die Abstrémung
aus dem abgelosten Gebiet noch stark gedrosselt ist, reagiert die Stromung
iihnlich wie bei einer zunehmenden Spoilerhihe, so dass sich der Abldsepunkt
weiter stromaufwiirts verschiebt. Bei grisseren Schlitzhshen (Figs. 4d und e)
wird das Ablisegebiet vor dem Spoiler in zunehmendem Masse abgesaugt, so
dass die Griosse des fiir den festen Spoiler charakteristischen keilférmigen
Ablssegebietes weniger durch die Spoilerhishe als durch die Stiirke des mit der
Grenzschicht interferierenden Verdichtungsstosses bestimmt wird.

R T

b) s=Q5cm

c)s=10cm d)s=15cm

e) s=20cm

Fig. 4. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83; h = 0.6 cm.
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Die Bildserie in Fig. 5 veranschaulicht den Einfluss verschiedener Spoilerhhen
(h = 0.4 bis 0.8 cm) auf das Strémungsbild bei gleichbleibender Spalthshe
(s = 2.0 cm). Der “Kopfwellen”-abstand wird erwartungsgemiiss griosser, aber
das keilformige Ablosegebiet wiichst gleichfalls. Wie die Messergebnisse zeigen,
ist das Verhiiltnis &/s eine charakteristische Einflussgrosse.

Typische Druckverlidufe fiir den geschlitzten Spoiler bei variablem Spalt zeigt
Fig. 6. Der erste Spitzendruck, der im keilfésrmigen Ablésegebiet erreicht wird,
dndert sich auch beim geschlitzten Spoiler zuniichst nicht. Der zweite Spitzen-
druck, der durch den Einfluss der “Kopfwellen” an der Grundplatte bewirkt
wird, steigt bei den gewiihlten Bedingungen bis zu einer Schlitzhéhe s = 1.24
wesentlich an ohne jedoch den Druck hinter dem senkrechten Stoss zu erreichen.
Von Bedeutung ist, dass sich beim geschlitzten Spoiler das Uberdruckgebiet
stromab wesentlich iiber die Spoilervorderkante hinaus erstreckt, so dass die
giinstigste Lage des Spoilers zur Auftriebsbeeinflussung nicht mehr das Ende
der Grundplatte ist, sondern eine Position, die je nach Spoiler- und Schlitzhshe
stromauf verschoben wird. Die Kennwerte Ae¢, und Ac, knnen beim geschlitzten

a) h=04ecm

c) h=08cm

Fig. 5. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83; ¢+ = 2.0 cm.
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Fig. 6. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83; k = 0.6 cm.

Spoiler auf die feste Spoilerfliche F oder die Spoiler- plus Schlitzfliche Fi.,
bezogen werden. Beide Darstellungen sind in den Figs. 7 und 8 enthalten.

Bezieht man Ac, fiir einen Spoiler, der z.B. seitlich aus dem Rumpf heraus-
geschoben oder aus der Grundfliiche herausgeklappt wird, auf die solide Spoiler-
fliiche, so zeigt sich, dass beim optimalen Abstand des geschlitzten Spoilers vom
Ende der Grundplatte Normalkraftbeiwerte erreicht werden kionnen, die mehr
als doppelt so gross sind wie die fiir den festen Spoiler (Fig. 7a). Die optimalen
Werte liegen bei einem Verhiltnis s/h ~ 2. Der optimale Abstand a von der
Grundplattenhinterkante lisst sich aus Fig. 7b entnehmen. Als Richtwert fiir
diesen Abstand mige fiir die gewiihlten Spoilerhéhen a/(s + h) = 0.8 gelten.
Dieser Wert ist nur wenig von der Machzahl abhiingig.

Bezieht man die Beiwerte des geschlitzten Spoilers auf die Gesamtfliche F.,
so liegen die Beiwerte immer unter denen fiir feste Spoiler.
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Die Machzahlabhiingigkeit der Normalkraftbeiwerte (Fig. 8a) entspricht dem
Verlauf der Werte fiir den festen Spoiler.

Das Verhiiltnis Ac,/Ac, (Fig. 8b) zeigt fiir den geschlitzten Spoiler stets
kleinere Werte als fiir den festen Spoiler.

Diese recht interessanten Stromungsvorgiinge und Stossysteme, die hier durch
die Interferenz von Stoss und Grenzschicht auftreten, werden noch weiter
untersucht und sollen hier durch einige theoretische Uberlegungen ergiinzt
werden.

Das Stromungsfeld am Spoiler mit Schlitz hat Eigenschaften, die sowohl beim
Spoiler ohne Schlitz als auch beim Auftreffen von starken Verdichtungsstissen
auf eine Grenzschicht bemerkt werden. Die Wechselwirkung zwischen Aussen-
stromung und Grenzschicht am Spoiler ohne Schlitz, die gewshnlich unter die
freien Wechselwirkungen—free interaction—gezihlt wird (z.B. Ref. 16), ist
dadurch gekennzeichnet, dass der Druckaufbau durch keine dussere Bedingung

I = =

T

Ac, ~J
| M opt //o"~ ~

Ni T ‘//V“ \\:\ x
Z AN

A
N

24
o
a) 6/
N
Ra
Nty W
TN i P e
14 - h—q: '.‘:-..4
T~
N~ ~

NI
Acp, bezogen auf F I~

+==—A ¢, bexogen auf Fges

i : BN

[-
0,5[ o oh=06cm

Fig. 7. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83.
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Fig. 8a. Geschlitzter Spoiler. i = 0.6 em. (Optimaler Abstand von der Plattenhinterhante.)

erzwungen wird, also der Offnungswinkel des Grenzschichtkeiles von der
Stromung frei gewiihlt wird. Dagegen ist beim einfallenden Verdichtungsstoss
der maximale Druckanstieg durch die Bedingungen des reflektierten Stosses
bestimmt. Andererseits ist beim festen Spoiler (Fig. 2) die Ausdehnung des
abgelosten Gebietes stromaufwiirts vom Spoiler durch dessen Hiéhe bedingt. Die
Ausdehnung des Totwassergebietes ist dagegen beim einfallenden Stoss durch
keine Bedingung festgelegt; es ist—wie Gadd' es formuliert hat—ein zusiitz-
licher Freiheitsgrad vorhanden. Die beiden geschilderten Stromungsfiille iiber-
lagern sich nun beim Spoiler mit Schlitz, was sowohl im Strémungsbild als auch
in der Druckverteilung zum Ausdruck kommt. Durch Variation der Schlitzhshe
kann man die Ahnlichkeit zum einen oder anderen Problem deutlich machen
(Fig. 4).

In zahlreichen experimentellen Untersuchungen, (vgl. z.B. Refs. 16 und 11),
ist festgestellt worden, dass die Ablosung, insbesondere der Ablésedruck,
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Fig. 8b.  Geschlitzter Spoiler. & = 0.6 em.

unabhiingig ist von dem Anlass des Druckanstieges. Der Ablosedruck ist also
vor einem Spoiler genau so gross wie bei einem einfallenden Verdichtungsstoss
oder anderen Storungen. Nach den vorliegenden Ergebnissen am Spoiler mit
Schlitz lisst sich diese Aussage erweitern. Es wird nimlich dabei der am Spoiler
ohne Schlitz vorhandene Druckanstieg beobachtet, der sich am Keil der abge-
losten Grenzschicht einstellt.

Auf den Schlierenbildern (Figs. 4 und 5) ist bei allen Schlitzhshen ein defi-
nierter Grenzschichtkeil zu erkennen. Dies lisst vermuten, dass nicht nur der
Ablssedruck, sondern der gesamte zum Grenzschichtkeil gehérige Druckanstieg
unabhiingig ist vom Anlass der Stérung, also am Spoiler mit und ohne Schlitz
wie auch beim einfallenden Verdichtungsstoss in gleicher Weise auftritt. Dies
wird auch durch andere experimentelle Ergebnisse!®? teilweise recht gut be-
stiitigt. Wenn also eine Grenzschicht infolge eines Drucksprunges in der Aussen-
stromung ablsst, dann bildet sich auch das Ablésegebiet im ersten Teil unah-
hiingig vom Anlass der Stérung aus.
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Eine rechnerische Behandlung der Stromung am geschlitzten Spoiler ist
gegeniiber dem Fall des festen Spoilers und des einfallenden Verdichtungsstosses
prinzipiell erschwert. Dies liegt darin begriindet, dass der maximale Druck-
anstieg am geschlitzten Spoiler nicht durch eine einfache Bedingung in der
Aussenstréomung gegeben ist, wie beim gewshnlichen Spoiler durch den Stoss
am Grenzschichtkeil und beim einfallenden Stoss durch die Stossreflektion.
Ausserdem fehlt hier—wie bereits erwiihnt—eine geometrische Bedingung,
welche fiir die Ausdehnung des Abliosegebietes bestimmend wiire, entsprechend
der Spoilerhshe am ungeschlitzten Spoiler.

Es gibt einige Hilfsmittel, den Stromungsverlauf am geschlitzten Spoiler
rechnerisch zu behandeln. Zum Beispiel hat Hakkinen'? fiir die Wechselwirkung
zwischen Stoss und laminarer Grenzschicht die maximale Hohe des Ablise-

gebietes mittels des Massenflusses und Impulsstromes in der Riickstrémung im
Ablésegebiet bestimmt, welche von dem iiber den am Grenzschichtkeil herr-
schenden Druck hinausgehenden Druckanstieg verursacht wird. Eine andere
Miglichkeit besteht darin, den Druckanstieg in der Niihe des Wiederanlegens
der Grenzschicht mittels des Gradienten der Schubspannung in Wandniihe
senkrecht zur Wand zu gewinnen, was Gadd® benutzt, um den Druckgradienten
parallel zur Wand durch das maximale Druckverhiltnis und die 6rtliche Grenz-
schichtdicke auszudriicken. Dabei wird ein Proportionalitiitsfaktor durch
Vergleich mit Experimenten bestimmt. In beiden Fiillen ist das Druckverhiiltnis
durch die Bedingungen des reflektierten Stosses bekannt, beim geschlitzten
Spoiler jedoch nicht.

Der Stromungsvorgang ist bis zur maximalen Hohe des Ablosegebietes an der
Stelle 2 (Fig. 9) durch das Stosssystem gut zu beschreiben. Der im Bereich
zwischen 1 und 2 erzielte Druck entspricht dem Fall des ungeschlitzten Spoilers.
Der weitere Druckanstieg ist durch das Wiederanlegen der Stromung in Punkt 3
bestimmt, in dessen Umgebung der maximale Druck auftritt. Die Stromung
zwischen 2 und 3 lisst sich niherungsweise wie eine Totwasserstromung hinter
einem festen Hindernis behandeln, wobei aber die Hohe des Ablosegebietes als
zusiitzliche Variable hineinkommt. Man muss dann versuchen, eine invariante
Grisse mit Hilfe von experimentellen Ergebnissen festzulegen.

In dieser Weise ist es miglich, den Widerstand am geschlitzten Spoiler zu
untersuchen. Der Druckverlauf an der Spoilerstirnseite zwischen Ruhedruck in
der Spoilermitte und kritischem Druck an der Spoilerkante ist auf Grund der
experimentellen Untersuchungen von Griffith** gut darzustellen. Dabei ist
vorausgesetzt, dass die dort vorhandene Invarianz des Druckverlaufes gegeniiber

T
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Fig. 9.
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der Anstrémmachzahl im Bereich 1.2 < M < 1.7 auch fiir hohere Machzahlen
giiltig ist. Um den Druck an der Spoilerheckseite zu bestimmen, benstigt man
Stromungsrichtung und Machzahl an den Spoilerkanten, etwa an der Schallinie
zwischen Spoilerkante und Stossfront. Diese Linie liisst sich an der Spoilerunter-
kante nur ungenau ermitteln, so dass folgender Niherungsansatz sinnvoll
erscheint. Man ordnet der Stromungsrichtung an den Spoilerkanten parallel zur
Anstromrichtung die Machzahl 1 + AM zu, wobei AM unabhiingig von der
Anstrommachzahl angenommen ist, und errechnet unter Voraussetzung einer
Prandtl-Meyer Expansion an den Spoilerkanten sowie mit bekannten Hilfs-
mitteln fiir die Totwasserstrémung®! den Druck an der Spoilerheckseite. Durch
Vergleich mit dem Experiment findet man AM = 0.1. Der so gewonnene Wider-
standsbeiwert, bezogen auf die Spoilerfliche, ist in Fig. 8b eingetragen.

Aus den Ausfithrungen ergibt sich als Folgerung:

(a) Mit geschlitzten Spoilern kiinnen im Uberschallbereich wesentlich hihere
Normalkraftbeiwerte bezogen auf die Spoilerfliiche erreicht werden, als
fiir den fest auf der Grundplatte aufsitzenden Spoiler.

(b) Die optimale Lage des geschlitzten Spoilers ist nicht die Endlage, so dass
sich konstruktive Vorteile ergeben.

(¢) Der Widerstand des geschlitzten Spoilers steigt stark an, so dass das
Verhiltnis Ac,/Ac, stets unter dem des festen Spoilers liegt.

(d) Die Versuchsanordnung des Spoilers mit Schlitz gestattet grundsiitzliche
Untersuchungen der Wechselwirkung zwischen Stosswellen und Grenz-
schicht sowie der dabei auftretenden Abloseeffekte in der Grenzschicht.

SPOILER IN PFEILSTELLUNG

Eine Spoileranordnung, die ein giinstiges Verhiiltnis von Normalkratftwirkung
zu Widerstandserhhung verspricht, ist der Spoiler in Pfeilstellung. Durch
geeignete Wahl des Pfeilwinkels kann die Kopfwelle zum Anliegen an der
Spoilervorderkante gebracht werden, so dass der Widerstand verringert wird.
Das Einflussgebiet mit erhohtem statischen Druck hinter dem schriigen Ver-
dichtungsstoss kann je nach Ausfiihrung der Fliigel auf grosse Flichenteile
wirken. Von Lord und Czarnecki'? sind ausgedehnte Druckverteilungsmessungen
im Bereich eines Spoilers ausgefiihrt worden, der mit der Grundfliche gegeniiber
der Anstromrichtung gedreht wurde, sodass sich verschiedene Pfeilwinkel fiir
den Spoiler ergaben. Das Zusammenwirken der Einflussgebiete vor und hinter
dem Spoiler ergab stets geringe resultierende Normalkriifte oder fiihrte zur
Normalkraftumkehr. Giinstige Werte kann der gepfeilte feste Spoiler nur in der
Endlage liefern. Die erzielbare Steuerwirkung ist bei dieser Anordnung jedoch
stark von der Gesamtanordnung abhiingig.

Das Stromungsfeld auf der Grundfliiche des gewiihlten Modells konnte mit
einem Olfilmverfahren sichtbar gemacht werden (Fig. 10). Dabei zeigt sich
deutlich das weitreichende Einflussgebiet der Spoiler.

Die Messergebnisse fiir Auftriebs-, Widerstands- und Momentenbeiwerte mit
zwei verschiedenen Spoilerhshen sowie ohne Spoiler sind fiir M = 1.83 in Fig. 11
dargestellt. Durch Differenzbildung und Umrechnung auf die Spoilerfliche als
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Bezugsfliiche ergaben sich die Ac, und Ac,-Werte, die fiira = Ound M = 1.57
bis 2.21 in Fig. 12 dargestellt sind. Infolge des grossen Einflussgebietes und der
Beeinflussung der seitlichen Fliigelumstromung liegen die Ac,-Werte wesentlich
iiber den Werten, die mit festen, geraden Spoilern erreicht werden kinnen. Da
ferner der Widerstand wesentlich durch den schriigen Verdichtungsstoss an der

Fig. 10.  Olfilmbild des Modells mit Spoilern in Pfeilstellung.
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Fig. 12. Spoiler in Pfeilstellung. a = 0°, ¢ = 22°Ah = 04 cm, b = 2.5 cm: Al = 0.6 cm,
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Spoilervorderkante bestimmt wird, ergibt sich fiir eine gewiihlte Anordnung ein
Verhiiltnis Ac,/Ac,, das etwa doppelt so hoch liegt wie fiir den geraden Spoiler.
Ein direkter Vergleich mit den von Lord und Czarnecki ausgefiihrten Druck-
verteilungsmessungen ist nicht moglich, da der Einfluss eines schriigen End-
spoilers auf die seitliche Fliigelumstromung nicht erfasst wird.
Folgerung: Der Spoiler in Pfeilstellung kann in speziellen Anordnungen sehr
giinstige Steuerwirkungen ergeben.

DER STRAHLSPOILER

Der Strahlspoiler ist eine Steuerung, die sowohl in der Atmosphire wie auch
ausserhalb der Atmosphiire aktionsfihig ist. Die Verwendung einer solchen
Steuerung fiir Flugkorper, die die Erdatmosphiire verlassen und auch ausserhalb
der Atmosphiire noch operieren miissen, ist also naheliegend.
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Wiihrend im luftleeren Raum die Steuerwirkung leicht zu berechnen ist,
ergeben sich innerhalb der Atmosphiire durch Interferenzwirkungen des Steuer-
strahles mit der Aussenstromung zusiitzliche Steuerkriifte, die rechnerisch kaum
zu erfassen sind. Bei zweckmiissiger Anordnung addieren sich die Steuerkriifte
durch Reaktions- und Interferenzwirkung. Der einfache Aufbau des Strahl-
spoilers hat Vorteile gegeniiber Klappensteuerungen und festen Spoilern.
Komplizierte Steuermechanismen, deren Unterbringung an schlanken Uber-
schallprofilen ohnehin problematisch ist, werden durch einen einfachen Druck-
kanal in Verbindung mit einem Magnetventil ersetzt; an die Stelle der Klappe
oder des festen Spoilers treten Steuerschlitze bzw. eine Reihe von Offnungen mit
Kreisquerschnitt.

Die fiir den Strahlspoiler notwendige Steuerluft kann bei Strahlantrieben aus
der Brennkammer oder durch einen speziellen Einlassdiffusor aus der Atmosphiire
entnommen werden. Unter Umstiinden ist die Mitfiihrung hochkomprimierter
oder verfliissigter Gase notwendig.

STRAHLAUSTRITT MIT SCHALLGESCHWINDIGKEIT SENKRECHT ZUR GRUNDPLATTE

Ein typisches Stromungsbild fiir einen Strahlspoiler bei senkrecht aus der
Grundplatte austretendem Steuerstrahl zeigt Fig. 13. Stromungsbild und
Druckverteilung sind idhnlich denen des festen Spoilers. Der Einfluss der Spoiler-
hishe wird hier ersetzt durch den Einfluss des Steuerdruckverhiiltnisses p,./p..

Fig. 13.  Stromungsfeld des Strahlspoilers.
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Bei den hier untersuchten Anordnungen ist der Verdichtungsstoss, der beim
festen Spoiler als “Kopfwelle” bezeichnet wurde, im allgemeinen stiirker ausge-
bildet, was in der Druckverteilung zu einem héheren zweiten Spitzendruck fiihrt
(Fig. 14). Der Steuerstrahl wird nach einer deutlichen {"berexpansion schnell in
Stromungsrichtung abgelenkt. Eine “Schwanzwelle” richtet ihnlich wie beim
festen Spoiler die Hauptstrémung und hier auch einen Teil der Steuerluft wieder
parallel zur Platte.

Durch Integration der Druckkriifte im Vorfeld wurden dhnlich wie beim festen
Spoiler maximale Normalkraftwirkungen eines Strahlspoilers am Platten- oder
Profilende ermittelt, wobei vorausgesetzt wurde, dass die Druckverteilung im
Vorfeld weitgehend unabhiingig ist von der Plattenlinge stromab vom Steuer-
schlitz. Diese Voraussetzung wird zur Zeit noch iiberpriift.
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Fig. 14. Strahlspoiler. M = 1.83.
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Fig. 15. Strahlspoiler.

Die so bestimmte Normalkraft N, kann nun ins Verhiiltnis gesetzt werden zur
Normalkraftwirkung N, bei Expansion des Steuerstrahles in ein Vakuum, oder
man errechnet die gesamte \Tormzllkmftwirkung N; 4+ R und nimmt als Ver-
gleichsgrosse den maximal moglichen Schub S, in einer theoretischen idealen
Diise, der als Vortrieb nutzbar gemacht werden konnte. Das Verhiltnis
N; +

Mmax

Steuerungen dienen kann.

- hat den Vorteil, dass es als Bezugsgrisse beim Vergleich mit anderen

In Fig. 15 ist der Beiwert = - ? in Abhiingigkeit von dem Steuerdruckver-
Omax

hiiltnis und der Machzahl dargestellt. Mit steigendem Steuerdruckverhiltnis
zeigt sich eine fallende Tendenz des Beiwertes, d.h. die Steuerwirkung nimmt
nicht proportional dem Steuerdruckverhiiltnis zu. Bei Werten p,,/p., > 20 wird
die durch den Strahlspoiler erreichbare Steuerkraft gegeniiber der in einer
idealen Diise maximal erreichbaren Reaktionskraft etwa verdoppelt. Bei
Po./ P < 20 kisnnen insbesondere bei niedrigen Machzahlen wesentlich giinstigere
Werte erreicht werden. Die Messwerte von Romeo und Sterret® entsprechen
bei Beachtung des Machzahleinflusses den eigenen Messungen. Fiir Steuerdruck-
verhiiltnisse p,,/p. = 200 bis 400 und sehr enge Steuerschlitze fanden Romeo

N, R
und Sterret Werte von 7'1' > 10.

5
M max

Die Ergebnisse einer vereinfachten Theorie von Vinson, Amick und Liepman*
sind ebenfalls in Fig. 15 eingetragen. Diese Rechenwerte liegen wesentlich unter
den experimentellen Ergebnissen, obwohl sie dem Verlauf der Messwerte
entsprechen. Die grossen Abweichungen ergeben sich insbesondere aus der
Vernachliissigung der starken Uberexpansion des Steuerstrahles.
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Fig. 16.  Strahlspoiler. M = 1.83.

Figure 16 enthiilt die Ergebnisse fiir verschiedene Steuerschlitzausfiihrungen
und Anordnungen bei M = 1.83. In dieser Darstellung sind Versuchsergebnisse
fiir Steuerschlitztiefen von s, = 0.033 em und s, = 0.10 ¢m enthalten. Es zeigt
sich, dass bei grisseren Steuerdruckverhiiltnissen engere Steuerschlitze wesent-
lich giinstiger sind. Es sei darauf hingewiesen, dass bei engeren Steuerschlitzen
das Seitenverhiltnis b/s, grisser wird und damit dreidimensionale Effekte eine
geringere Rolle spielen.

SENKRECHTER STRAHLAUSTRITT MIT tTBERHCHALLGESCH\\'INDIGKEIT

Fiir Reaktionssteuerungen liegt es nahe, die Strahlreaktion R durch eine
Erweiterung des Steuerschlitzes zu vergrossern. Versuche in dieser Richtung mit
einem Uberschallsteuerschlitz der Machzahl M, = 2.53 (¢ = 90°) zeigten jedoch
(Fig. 16), dass insbesondere bei Druckverhiiltnissen p, /p,, < 10 die Normalkraft
N so zuriickgeht, dass die Gesamtwirkung N; + R deutlich kleiner wird. Bei
héheren Druckverhiiltnissen ist der Unterschied gegeniiber dem nicht erweiterten
Schlitz mit Schallaustritt geringfiigig. Die kriiftige Nachexpansion des mit
Schallgeschwindigkeit und Uberdruck austretenden Steuerstrahles wirkt
vergrissernd auf N, indem insbesondere die Kopfwelle weiter stromauf verlagert
wird und griossere zweite Druckspitzen auftreten.

GENEIGTER STRAHLAUSTRITT MIT SCHALLGESCHWINDIGKEIT

Durch eine Neigung des Strahles gegen die Anstrémung ist eine Vergrésserung
der Normalkraft N, zu erwarten, wobei jedoch eine negative Schubkomponente
der Strahlreaktion auftritt. Durch eine Neigung in Stromungsrichtung kann
umgekehrt eine Verkleinerung von N, bei positiver Schubkomponente bewirkt
werden.
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Figure 17 zeigt eine Gegeniiberstellung von Schlierenbildern, die bei ange-
niihert gleichem Steuerdruckverhiltnis das Stromungsbild fiir verschiedene
Strahlneigungen wiedergeben. Druckverteilungen fiir geneigte Steuerstrahlen
enthilt Fig. 19. Der Effekt der Strahlneigung gegen die Strémungsrichtung ist
besonders augenfiillig infolge einer deutlichen stromauf Verlagerung des Ab-
losungspunktes der Grenzschicht. Auch der erste und der zweite Spitzendruck
werden erhiht. Bei der geringen Neigung von nur 22° gegen die Senkrechte ist
die Wirkung iiberraschend gross. Der Effekt der Neigung in Stréomungsrichtung
ist wie erwartet gegenteilig. Bildet man jedoch das Verhiltnis - l';l_j%(;‘: —q—)
das fiir den geneigten Spoiler die Normalkraftwirkung im Verhiltnis zum
moglichen Schubverlust wiedergibt, so kommt der scheinbare Vorteil des
Spoilers mit ¢ = 112° nicht zur Geltung (Fig. 16), wiihrend der Strahlspoiler mit
¢ = 62° deutlich iiber allen anderen Schlitzanordnungen liegt.

c)P=112°

Fig. 17. Strahlspoiler. M = 1.83. Einfluss der Strahlneigung, p.:/ps = 32.

a)Ss, = 0033 b)Ss, =0100

SSZ =0.-rl90 55; :QOJJ

Fig. 18. Strahlspoiler. M = 2.21. Doppelter Strahlaustritt p,,/p. = 36.
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Fig. 19. Strahlspoiler. M = 1.57.

STRAHLSPOILER MIT DOPPELTEM STRAHLAUSTRITT

Ferner wurde ein doppelter Strahlaustritt untersucht, fiir den die Schlieren-
bilder in Fig. 18 und die zugeordneten Druckverteilungen in Fig. 20 bei einem
Druckverhiiltnis p,,/p,, = 36.6 wiedergegeben sind.

Liegt der grissere Schlitz stromauf, so ist der kleinere weitgehend wirkungslos.
Ist umgekehrt der gréssere Schlitz stromab angeordnet, so wird im Zwischenfeld
eine Uberdruckfliche erzeugt, die insgesamt eine grossere Normalkraft N,
bewirkt. Die Druckverteilungen wurden jeweils bis zum stromab liegenden
Schlitz integriert.

Aus Fig. 20 ist zu erkennen, dass die letztere Anordnung zwar giinstiger ist,
dass jedoch im Vergleich mit einem Einzelschlitz von 0.10 c¢m Tiefe beide
Doppelschlitzanordnungen zuriickfallen. Streng genommen miisste der Vergleich
mit einem Schlitz der Tiefe 0.133 cm durchgefiihrt werden. Die Ergebnisse
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lassen jedoch die Folgerung zu, dass mit einem Doppelschlitz sicher keine
grosseren Normalkraftwirkungen erzielt werden konnen als mit einem Einzel-
schlitz, dessen Tiefe gleich der Summe der Tiefen der Teilschlitze ist.

ZUSAMMENFASSUNG

Verschiedene Spoileranordnungen des festen Spoilers und des Strahlspoilers
wurden im Uberschallbereich bis zur Machzahl M = 2.8 experimentell untersucht
und hinsichtlich ihrer Normalkraftwirkung untereinander verglichen. Ferner
wurde die Normalkraftwirkung zum zusiitzlichen Widerstand bzw. zum Schub-
verlust ins Verhiiltnis gesetzt, wodurch ein fiir den Vergleich wichtiger Kennwert
bestimmt wird. Diese Kennwerte sind fiir verschiedene Spoilerarten in Fig. 22
zusammengestellt.

Im einzelenen ergaben sich die nachstehenden Folgerungen:

(a) Geschlitzter Spoiler: Die Normalkraftwirkung lisst sich gegeniiber einem
festen Spoiler gleicher Fliiche erheblich steigern. Bei den gewiihlten
Abmessungen konnte etwa eine Verdoppelung des Normalkraftbeiwertes
erreicht werden. Die optimalen Werte ergaben sich bei s/h = 2 und
einem Abstand des geschlitzten Spoilers von der Grundplattenhinterkante
a/(h + s) = 0.8. Das Verhiiltnis ¢,/c, liegt jedoch wegen des ebenfalls
zunehmenden Widerstandes ungiinstiger als beim festen Spoiler.

(b) Spoiler in Pfeilstellung: Die erreichbare Steuerwirkung ist stark von der
Modellform abhiingig. Durch geeignete Anordnung kiénnen ein grosser
Spoilereinflussbereich auf der Grundfliche und eine Reduktion des
Zusatzwiderstandes erreicht werden. Damit ergeben sich giinstige
Verhiltniszahlen e,/c;, die bei den ausgefiihrten Messungen im Mittel
doppelt so hoch liegen wie fiir den festen, geraden Spoiler.

[
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Fig. 20. Strahlspoiler. M = 2.21. p,i/po = 36.6.
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Vergleich der Spoileranordnungen.
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(e) Strahlspoiler: Im Bereich der Atmosphiire wird die Normalkraftwirkung
durch Strahlreaktion infolge Interferenzkriifte betriichtlich gesteigert, so
dass die gesamte Steuerwirkung das 2 bis 3 Fache der Strahlreaktion
ausmacht. Eine weitere Steigerung durch verstirkte Interferenzkriifte
ergibt sich durch Neigung des Strahles gegen die Anstromrichtung.

Die Kennwerte fiir die Strahlspoilerwirkung liegen bei hsheren Steuerdriicken

fiir schmale Schlitze deutlich giinstiger als fiir breitere. Eine Erweiterung des
Steuerschlitzes zur Uberschallexpansion ergab bei senkrechtem Strahlaustritt
keine giinstigeren Steuerwirkungen. Ein doppelter Strahlaustritt erwies sich
gleichfalls als ungiinstig.

Fiir das Verhiiltnis von Steuerkraft zum Schubverlust ergibt der in Strémungs-

richtung geneigte Strahlspoiler die giinstigsten Werte.

Der Vergleich mit dem festen Spoiler zeigt, dass der Strahlspoiler mit senk-

rechtem Strahlaustritt insbesondere fiir Steuerdruckverhiiltnisse p,./p, < 12
und bei Neigung des Steuerstrahles in Stromungsrichtung im Bereich bis zu
Poi/ P < 30 iiberlegen ist.

o
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DISCUSSION

Authors: A. Heyser, H. G. Knoche, and F. Maurer

Discussor: H. H. Pearcey, National Physical Laboratory

I should like first to congratulate Dr. Heyser and his colleagues on this comprehensive
presentation of detailed pressure distributions and other details for various types of
spoiler; it should be of great value to aircraft designers.

In view of the shortage of time, I will content myself with two brief questions.

Firstly, for the work on flat plates, was the normal force obtained by integration of
the surface pressures? If so, were the pressures in the unfavorable (from the point of
view of spoiler effectiveness in supersonic flow) downstream expansion taken into account,
or was it assumed that the spoiler would be located at the trailing edge of the wing in
order to exploit the full effect of the favorable upstream compression without detriment
from the expansion? This might be very important in design considerations when it is
not always possible to place the spoiler in the optimum position. Consideration of the
expansion might then also influence the comparison between solid and air-jet spoilers.
Again, in the calculation of drag, I assume that only the pressure difference across the
spoiler has been taken into account. On a surface that is not parallel to the free-stream,
the upstream compressions and downstream expansions would also contribute to the
drag of the system.

Secondly, for the wing on which the spoiler was placed on a highly swept trailing edge,
were the forces measured by balance or were they again obtained from integration of the
upstream compressive effect only? If, as I suspect, the former was the case, then some of
the increase in normal force over that observed for the corresponding unswept spoiler
might well have resulted from an effect on the overall circulation. I believe that I am
correct in thinking that this trailing edge was subsonic for at least part of the range of
Mach numbers covered, in which case the low-pressure behind the spoiler would affect
the lower surface and circulation. This would augment the normal-force contribution
due to the upstream effect, and leave some ambiguity as to how much of the increase
was due to an increase in the local upstream effect and how much was due to the overall
circulation effect. The latter effect would not, of course, be present for a supersonic
trailing edge because the low pressure behind the spoiler on the upper surface would be
balanced by a centered expansion on the lower side of the trailing edge; the ambiguity
would then disappear.

Authors’ reply to discussion:

Die durch die Spoiler bewirkte Normalkraft wurde bei den angefiihrten Versuchen
fiir den Spoiler in Pfeilstellung durch Kraftmessungen fiir alle anderen Spoilerarten
aus Druckverteilungsmessungen bestimmt. Die Angaben hieriiber sind im ge-
druckten Text gemacht. Die angegebenen Beiwerte beziehen sich dabei jeweils auf
die optimale Spoilerstellung, bei der nur das Uberdruckgebiet zur Auswirkung
kommt. Diese Spoilerstellung ist fiir den festen Spoiler und den Strahlspoiler die
Endlage an der Abstromkante. Fiir den geschlitzten Spoiler ist diese Stellung nicht
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mehr die Endlage, sondern von Spoiler- und Schlitzhshe abhiingig. Die angegebenen
Beiwerte gelten also fiir optimale Stellungen. Fiir andere Stellungen kann der
Einfluss des Unterdruckgebietes hinter dem Spoiler auf die Normalkraft aus den
Druckverteilungskurven entnommen werden. Dabei miissten allerdings die
Hinterkanteneinfliisse bei der jeweiligen Spoilerstellung beriicksichtigt werden.
Versuche zur Bestimmung dieses Einflusses sind in Vorbereitung.

Der Zusatzwiderstand des Spoilers wurde fiir alle geraden, festen Spoiler durch
Kraftmessungen am Spoiler selbst bestimmt.

Bei der Berechnung des Spoilerzusatzwiderstandes ist versucht worden, die
Druckdifferenzen iiber dem Spoiler abzuschiitzen. Eine Neigung der Grundfliiche
ist darin nicht enthalten.

Bei den Untersuchungen am Spoiler in Pfeilstellung wurden durch die Kraft-
messungen die Gesamtwirkung der Spoiler erfasst. Eine Aufteilung der Kraft-
wirkung auf ortliche Druckiinderungen und Zirkulationsbeeinflussungen lisst sich
aus diesen Versuchen nicht entnehmen. Die Abstromkante an der die Spoiler
angebracht sind, ist eine Unterschallkante, so dass eine Beeinflussung der Zirku-
lation sicher vorliegt.

Vielen Dank, Herr Pearcey, fiir Ihre interessanten Bemerkungen.






