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Ausgehendvon der Wirkung des festen Spoilers im tirberschallbereich wird

über experimentelle Ergebnisse von Untersuchungen an geschlitzten Spoilern

hei verschiedener Schlitzhöhe. an Spoilern in Pfeilstellung und an Strahl-
spoilern für Uberschallmachzahlen bis zu M = 2.8 berichtet. Die Anordnung

des festen Spoilers in einem gewissen Abstand von der Grundplatte (ge-
schlitzter Spoiler) führt zu einer wesentlichen Steigerung der Normalkräfte

hei gleichbleibender Spoilerflache.
Ein Vergleich der Wirkung der verschiedenen Spoilertypen kann auf

Grund des Verhältnisses von Normalkraft- zu Axialkraftiinderung bzw. zum

Schubverlust gegeben werden. Dieses Verhältnis ist für den Spoiler in

Pfeilstellung und den Strahlspoiler in weiten Bereichen günstiger als für den
festen Spoiler.

Die experimentellen Ergebnisse werden durch theoretische Cherlegungen

ergänzt.

BEZEICHNUNGEN

= Abstand der Spoilerstirnflüche vom Plattenende, cm

= Abstand der Spoilerstirnfliiche vom Plattenanfang, cm

b =  Spoiler-bzw. Steuerschlitzbreite, cm

= Abstand der Steuerschlitze in Doppelanordnung, cm

F =  Spoilerflliche, cm2
Fge„ =  Spoilerflache Schlitzfliiche, cm2

=  Zentralkorperquerschnitt, cm
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h = Spoilerhöhe, cm

s = Schlitzhöhe des geschlitzten Spoilers, cm

s, = Steuerschlitztiefe, cm

s,* = kritische Steuerschlitztiefe, cm

t = Tiefe der Grundplatte, cm

x = Koordinate in Liingsrichtung, cm

= Kraft wirkung normal zur Grundplatte je cm Spoilerbreite, kp, cm
N, = Normalkraft je cm Schlitzbreite (lurch Interferenz von Hauptstriimung

und Steuerstrahl, kp/cm
Normalkraft (lurch Rtickstoss des Steuerstrahles je cm Schlitzbreite
bei Schallaustritt in ein Vakuum, kp//cin
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= maximaler Schub je cm Schlitzbreite bei Expansion des Steuerstrables
auf Gleichdruckaustritt in einer optimalen Diise, kp/cm
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T = Kraftwirkung tangential zur Grundplatte je cm Spoilerbreite, kpjcin
p = örtlicher statischer Druck auf der Grundplatte, kp c1112

= statischer Druck der ungestorten Stromung, kp, cm2
p„t = Ruhedruck für Steuerstrahl, kpicm2

= statischer Druck des Steuerstrahles im Austrittsquerschnitt. kp c1112

= (p — p.,), kRicm2
= Staudruck = p(k/t?).112), kp1 c 1112

a = Anstellwinkel, Grad

= Neigungswinkel des Steuerstrahles, Grad

= Pfeilwinkel, Grad

c„ = Normalkraftbeiwert fiir Spoilerwirkung in Endstellung ( =  X/ hq)
et = Tangentialkraftbeiwert (= T/hq)
ex = Auftriebsbeiwert bezogen auf  Fa
c„, = Momentenbeiwert bezogen auf  Fa

= Widerstandsbeiwert bezogen auf  Fa

Re = Reynoldssche Kennzahl, bezogen auf



SPOILERS BEI UBERSCIIALLOESCIINVINDEGKEITEN .507

.1/ = Iachsclie Kennzahl

= Beiwert ftir Steuerschlitz

k = Verhültnis der spezifisellen Wlirmen

EINLEITUNG

Wesentliehe Eigensehaften der Spoilersteuerung sind die kurzen Aktionszeiten

und (lie geringen Verstellkrate, die sich bei geeigneter Ausführtmg ergeben, und

die besonders fiir Fernsteuerungen vorteilhaft sind. Wird (ler feste Spoiler (lurch

einen Strahl ersetzt, der ans einer Sehlitzdtise austritt, so wird diese Anordnung

im Folgenden als Strahlspoiler bezeichnet, bei dem abgesehen vom Steuerventil

keine bewegten Teile mehr vorhanden sind. Gerade für rberseliallfluggeschwin-

digkeiten situ! (lie kurzen Ansprechzeiten und die einfache mechanische Aus-

Miming von grosser Bedeutung, so dass lebhaftes Interesse liir (lie Wirkung von

Similersteuerungen lin Chersehallbereieh besteht. Mehrere Arbeit en fiber dieses

Gebiet liegen bereits vor (vergl. Literaturverzeiehnis).

Bei Unterschallstromung ergibt ein Spoiler, der auf einen profilierten Flügel

aufgesetzt ist, infolge der Stiirung der Zirkulat ion eine ausgedehnte Anderung

der Druckverteilung. Die daraus resultierende Normalkraftanderung kann

wesentliehe Steuerwirkungen ergeben.

transsonischen bzw. mi Pberseliallbereich wird die Spoilerwirkung mit

steigender Machzahl mehr 1111d mehr lokal begrenzt. Da sieh ferner die i'ber- und

Unterdruckgebiete vor bzw. hinter dem Spoiler weitgehend kompensieren, kann

der Spoiler für Steuerzweeke unbrauchbar werden. Grundlegende tinter-

suchungen an lest en Spoilern und Strahlspoilern haben gezeigt, (lass nil Cher-

schallbereich die dureh gerade, lest e Spoiler erreichbare Normalkraftiinderung

dann am griksten wird, wenn man den Spoiler an der Abstriimkante einer

Eltigelfhiche anordnet (Endspoiler), so (lass nur das Cherdruckgebiet vor dem

Spoiler zur Wirkting kommt. Fur praktische Anwendungen ist man daran

interessiert, (lie Steuerwirkung miiglichst effektiv zu gestalten. In diesem

Zusammenhang ergeben sich folgende Fragen:

Giht es Spoileranordnungen, die im rberschallbereich eine grössere

Steuerwirkung haben als der gerade, leste Spoiler in Endstellung?

Kann bei Cberschallgeschwindigkeiten die Wirksamkeit der Steuerung,

d.h. das Verhültnis von Normalkraftünderung zu Widerstandsünderung

gegentiber dem festen Spoiler gesteigert werden*?

Die folgenden Ausführungen enthalten eine Zusanunenfassung von Ergeb-

nissen mehrerer Einzeluntersuehungen, die in den letzten • ahren von (len

Verfassern an verschiedenen speziellen Spoilerausführungen bei eberschallan-

striimung ausgeführt wurden. Diese Ergehnisse werden entsprechend den oben

angegebenen Fragestellungen diskutiert, mit den Ergebnissen von festen

Spoilern verglichen und durch theoretische Betrachtungen erlautert.

Die Versuehe wurden in der vertikalen Messstreeke des Aachener 1 herdruck-

eberschallwindkanals3" bei Madisdien Zahlen von 1.57 his '2.8 ausgeführt. Die

Reynoldssehen Kennzahlen, bezogen auf die Grundplattenlünge bis zur Spoiler-

vorderkante, lagen zwischen '2.5 bis 12 X 106, so dass die Grenzschichten an den

durch die Spoiler erzwungenen Ablösestellen turbulent waren.
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VERSUCHSANORDNUNGEN

Bei den ausgeführten 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 tberschallbereich bei
kleinen Anstellwinkeln gering ist, sind die grundsatzlichen Ergebnisse auch für
flache Cberschallprofile

Die gewahlten Modelle sind in Fig. 1 schernatisch 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 Ablosegebiet vor dem Spoiler und ein Auf-
füllen des Unterdruckgebietes hinter dem Spoiler. Die Modellanordnung für
Untersuchungen an solchen geschlitzten Spoilern bestand aus einer Grundplatte
mit 4 festliegenden Druckanbohrungen und einem parallel dazu verschiebbaren
Spoiler, so dass wiihrend des Versuches eine kontinuierliche Registrierung des
Druckverlaufes in Abhangigkeit von der Spoilerstellung bei vier verschiedenen
Reynoldsschen Kennzahlen moglich war. Die Höhe h  des Spoilers und die
Schlitzhöhe s wurden variiert (Fig. 1). Bei s = 0 ergab sich als Grenzfall der
feste, auf der Grundplatte aufsitzende Spoiler, so dass diese Messungen mit
früher angegebenen Werten" verglichen werden konnten.

1/14sher Spoiler

und
poschlittler Speller

20cm

Druckmehstellen

Spoiler IvIrd In Strcimungsrichtung
parallel stir GrunOptafte

Schlitzdusen:

al Strardaustraf . 90•
Konvergenter Steuerschlifr


Odan end 0.033cm

160cm

b. Mon -.-

A. 0.64.nd04cm-..

-51. 21'

Iftagenmessunpen

b) Strahlaustrat . 90'

Steuerschlitz konewoont-dirprgent
* 0.033cm At- 2.53

e) Strahlaustroll I•62und 111'

Konetrpenter Sleurrschlltz

ss. 4033 ,
1.5mm

d)Doppelhir Strahlausfnlf
0.1cm Si-0.033cm c.3cm %&

. 10 cm

h • 0A cm

46cm
0.9cm

S •0 cm

0.5 cm

10 cm

45 cm
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1 1Fester Spotter
m Prellstellung

I

•••1

3 Stroh/spoiler

- • 1

- -

Vedette( ler
Sued ft des Steueduff

Oruckmefislellen

1. 20cm bcl.Scm 3 / 50
R.

ROW

Fig. 1. Modellanordnungen.
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FESTER SPOILER IN PFEILSTELLUNG

Die Wirkung des Spoilers in Pfeilstellung Iningt von der speziellen Mode llan-
(minting ab. Hier wurde ein NIOdell gewahlt, das ails einem rotationssymmet-
rischen Grundkörper, in dem eine Dreikomponentenwaage untergebracht war,

und gepfeilten Mtge ln bestand, die z.11. die Vortifigel einer Entenbauweise
darstellen kiinnen. Die Spoiler sind als Endspoiler auf der Abstrfinikante mit
einem Pfeilwinkel von i9 = 22° gegentiber der Modellaehse so angeordnet, dass
eine giinstige Normalkraft wirkung durch (lie vom Spoiler bewirkte Beeinflussung
(ler Druckverteilung am Fltigel zu erwarten war. Spoiler von 0.4 und 0.6 en1
hlöhe konnten eingesetzt werden. Gemessen wurden Normalkraft, Tangential-

kraft uiul die Lage des Luftangriffspunkt es.

STRATI LSPOILER

Der St rahlspoiler erzeugt neben der Ritekstosswirkung infolge Interferenz des

Steuerstrahles mit der anströmenden Luft auf der Grundfliiehe ein Druckfeld,
das dem des festen Spoilers ahnlich ist. Ilierdurch kann die Steuerwirkung
gegentiber der Reaktionskraft des Steuerstrables allein wesentlich gesteigert
werden." Die Untersuchungen wurden für verschiedene Ausfithrungen uiul
Anordnungen der schlitzformigen Steuerdfise ausgefithrt, um deren Einfluss auf
die Steuerwirkung zu erfassen.

Als Grundform wird der senkreeht zur Grundplatte (yo = 90°) aus einem
konvergenten Steuerschlitz mit Schallgeschwindigkeit austretende Steuer-
strahl betrachtet. Der Einfluss der Steuerschlitzbreite wurde für zwei
versehiedene Werte (s„ = 0.1 und 0.033 cm) erfasst.
Ein konvergent-divergenter Steuerschlitzquerschnitt ergibt einen mit
Cbersehallgeschwindigkeit austretenden Steuerst rahl. Das gewahlte
Querschnit tsverhaltnis entspricht einer Austrittsmachzahl von M. =

(e) Die Neigung des Steuerstrahles gegenüber dem senkrechten Austritt
(4p = 90°) lasst einen wesentlichen Einfluss auf das Druekfeld erwarten.
Ffir eine Neigung des Steuerstrahles in Stromungsricht ung (4,e, < 90°)
ergibt sieh aus der Riickstosswirkung eine Vortriebskomponente wahrend
der gegen die Anstromrichtung geneigte Steuerstrahl (cp > 90°) vine

zusätzliche Bremswirkung zur Folge hat. Diese Komponenten gehen in

R sin  ,p
den gewahlten Beiwert ein. Der Neigungswinkel des

— R cos (p

Steuerstrahles bet rug bei den ausgefiihrten Untersuchungen = 62° und

(d)  Die Wirkung einer Strahlaufteilung wurde an einem Doppelsehlitz tinter-

sucht. Dabei konnten ein breiterer (s, = 0.1 cm) und ein schmalerer
= 0.033 cm) Steuersehlitz hintereinander angeordnet werden. Die

Reihenfolge war umkehrbar. Der Abstand der beiden Steuerschlitze
betrug e = 3 cm.

Bei alien Steuerschlitzen wurden Kanten mit Ablosung vermieden, so dass mit
einem Beiwert ffir den Steuerschlitz = I  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
Hauptströmung ausgefahren wird. An dieser Spoilerform sind auch im Cber-
schall mehrfach Untersuchungen durchgeführt worden, so dass diese Ergebnisse
hier als Vergleichsmassstab für verschiedene spezielle Spoilerformen dienen
können.'n'12,32

Figur '2 zeigt das typische Strömungsbild für einen festen Spoiler und die
dazugehörige Druekverteilung. 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 grosserer Steilheit, der mit einer
zweiten höheren Druckspitze vor dew Spoiler in Zusammenhang steht. Das
Expansionsgebiet hinter deal Spoiler, das bei endlicher Spoilerdicke aus zwei
aufeinanderfolgenden Expansionsfiichern besteht, führt zum Anlegen der
Hauptstromung an die Grundplatte und zur Ausbildung einer "Schwanzwelle,-
die die Stromung parallel zur Platte richtet.

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

:Ego
P PP-- "Emow

rig. 2. Stremnungsbild des festen
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Mit a rbeitern ausgeführt worden.' '2'3 Berechnungsgrundlagen wurden von Crocco

uml Probstein,5 Gadd6 u.a. angegeben, und von Knoche» zur llerechnung der

K raft wirkungen am Spoiler verwendet.

Fin Vergleich der Cher- und Unterdruckflüchen im Druckdiagramm zeigt,

dass sich diese Wirkungen weitgehend kompensieren, und dass die grüsste zur

Steuerung verwertbare Normalkraftwirkung für den Endspoiler mit x,„/1 = 1

erreieht wird.
Mess- und Reclumergebnisse für (lie Normal- und Tangentialkraftwirkung

(ic„ und sc,) von festen, geraden Endspoilern sind in Fig. 3 dargestellt. Der

Einfluss der Spoilerhiihe auf den Normalkraftbeiwert ist nur gering, wiihrend

Seitelischeiben trotz eines Scitenverhiiltnisses b/h = 16.7 noch eine wesentliche

Erhohung des Normalkraftbeiwertes ergaben.

A h • 0,4 cm

h • 0,6tm }. 0.10cm
h = go cm
ohne Sri tenscheibon

— mil Setlenscheiben

x bt [7 O] h•q3cm b-6cm
[12] h •15 und•23cm

h=33.6cm

Theorie
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— — tit Do
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OCt

3

\

2



512 INTERNATIONAL COUNCIL - AERONAUTICAL SCIENCES

Die Versuchsergebnisse, die von Naumannm und von Lord und CzarneckP2

angegeben wurden, zeigen mit den vorliegenden Messungen gute Ubereinstim-

mung. Es ist zu berücksichtigen, dass das Verhältnis b/h hei den Versuchen von
Lord und Czarnecki etwa dem der Spoilerhühen von 0.4 bzw. 0.6 cm der vor-

liegenden Versuche entsprach.

Für das Verhtiltnis von Normalkraft zu Tangentialkraft kann bei den Ver-

suchsmachzahlen als Richtwert LIc„/Act = 2.3 gelten.

Die von Seibold9 berechneten Ac„-Werte ergeben gegenüber den Versuchser-

gebnissen etwa die doppelten Werte. Dies liegt daran, dass das vorausgesetzte

Stromungsbild mit einer "abgelüsten Kopfwelle- durch die tatsiichliche Strü-

mung nicht erfüllt wird. Unite Cbereinstimniung mit den experimentellen Werten

ergeben die von Knoche31 berechneten Werte. Bei dieser Berechnung wurde

davon ausgegangen, dass der Stromungsaufbau am festen Spoiler durch die
Ablosung und die Umlenkung der Grenzschicht am Grenzschichtkeil bestimmt

ist. Demgemiiss setzt sich der Druckanstieg aus dem Ablüsedruck und dem

Druckzuwachs als Integral der in der Grenzschicht wirkenden Zentrifo; alkriifte

zusammen. Diese beiden Bestandteile des Druckanstiegs lassen sich t guter

rbereinstimmung mit dew Experiment theoretisch darstellen. Mir den Ablüse-

druck einer turbulenten Grenzschicht, die wir voraussetzen wollen, hisst sich ein

einfacher Ansatz von Gadd' verwenden. Danach wird der Ablösedruck erkliirt

als derjenige Druck, welcher eine bestimmte Geschwindigkeit, die proportional
zur Geschwindigkeit der ungestorten Stromung ist, im 1/7-Profil der Grenz-

schicht zu Null macht. Der zustitzliche Druckanstieg fiber den Ablösedruck

hinaus infolge der Impulstinderung bei der Umlenkung kann mit den Hilfsmitteln

der Theorie von Crocco und Lees4 erkliirt werden. Es ergibt sich im Vergleich

mit dem Druckanstieg am Verdichtungsstoss in der Aussenstromung auch der
Offnungswinkel des Grenzschichtkeiles, so class die Normalkraft niiherungsweise

angegeben werden kann (Fig. 3).

DER GESCHLITZTE SPOILER

Der geschlitzte Spoiler scheint folgende aerodynamischen Vorteile zu ergehen:

Der schiefe Verdichtungsstoss vor dem festen Spoiler muss bei zuneh-

mender Schlitzhöhe in einen orthogonalen Stoss mit einem dement-
sprechenden höheren Druckanstieg vor dent Spoiler übergehen.

Das Unterdruckgebiet hinter dem Spoiler wird (lurch die Luftmenge, die
durch den Schlitz ströint, aufgefüllt und damit verkleinert. Allerdings

wird dadurch auch das Cherdruckgebiet vor dem Spoiler abgehaut.

Die ausgeführten Messungen sollen zeigen, ob die genannten Vorteile des
geschlitzten Spoilers gegenüber dem festen Spoiler nachweisbar sind, und welche

Schlitzhöhe optimale Steuerwirkungen ergibt.

Die Bildserie Fig. 4 zeigt bei M = 1.83 die Xnderung des Strümungsbildes für

einen Spoiler der Mlle  h = 0.6 cm 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 Spoilerabst and mehr und mehr in die erwartete abgeloste Kopf-
welle fiber, 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 Seibold9 fur (len soliden Spoiler vorausgesetzt

wurde.

Bei den Schlitzhöhen s = 0.5 und 1.0 cm (Figs. 4b un (1  e) bildet sich in der
Drosselstelle, (lie der Schlitz darstellt, eine aus dem abgelosten Gebiet vor dent
Spoiler expandierende eberschallstromung aus, die ähnlich wie bei einer Diisen-

strömung mit Unterdruckaust rat fiber verschiedene Stosssysteme in eine
Unterschallstriimung tibergeht. Erst bei 8 = 1.5 cm (Fig. 4d) kommt auch an
der Spoilerunterkante ein voller Expansionsfiicher zustande, der hinter dem
Spoiler zur Ausbildung der "Schwanzwelle— Nita. Die lnterferenz zwischen

Stoss und Grenzschicht bewirkt an der Grundplatte (lie Ablösung der Grenz-

schicht. Die Lage des Ablösepunktes ist eine Funktion der Spoilerhithe und der
Schlitzhohe. Bei kleineren Schlitzen (Figs. 4b und e) ,  in denen die Abstromung

aus (kin abgekisten Gebiet noch stark gedrosselt ist, reagiert die Stromung

iihnlich wie bei einer zunehmenden Spoilerhöhe, so (lass sich der Ablosepunkt

weiter stromaufwärts verschiebt. Bei grösseren Schlitzhöhen (Figs. 4d und e)
wird das Abhisegebiet vor dem Spoiler in zunehmendem Masse abgesaugt, so
(lass (lie Grosse des fiir den festen Spoiler charakteristischen keilformigen

Ablosegebietes weniger (lurch die Spoilerbohe als durch die Stiirke des init der
Grenzschi ( ht interferierenden Verdichtungsstosses bestimmt wird.

///

"

s = b) s.0,5cm

c) s=1,0cm cqs-  /5cm

e) s =2,0cm

Fig. 4. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83; h = 0.6 on.
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Die Bildserie in Fig. 5 veransehaulich.t den Einfluss verschiedener Spoilerhohen
(h = 0.4 Iris 0.8 cm) auf das Stromungsbild hei gleichbleibender Spalthöhe
(s = 2.0 cm). Der "Kopfwellen--abstand wird erwartungsgemass grosser, aber
das keilformige Ablosegebiet witchst gleichfalls. Wie die Messergebnisse zeigen,
ist das Verhältnis h/s eine charakteristische Einflussgrosse.

Typische Druckverläufe für den gesehlitzten Spoiler bei variablem Spalt zeigt
Fig. 6. Der erste Spitzendruck, der im keilformigen Ablosegebiet erreicht wird,
lindert sich midi beim geschlitzten Spoiler zunächst nicht. Der zweite Spitzen-
druck, der durch den Einfluss der "Kopf wellen" an der Grundplatte bewirkt
wird, steigt bei den gewahlten Bedingungen his zu einer SchlitzhOhe s = 1.24
wesentlich an ohne jedoch den Druck hinter dern senkrechten Stoss zu erreichen.
Von Bedeutung ist, dass sich beim geschlitzten Spoiler das therdruckgebiet
stromab wesentlich fiber die Spoilervorderkante hinaus erstreckt, so dass die
günstigste Lage des Spoilers zur Auftriebsbeeinflussung nicht mehr das Ende
der Grundplatte ist, sondern eine Position, die je nach Spoiler- und SehlitzhOhe
stromauf verschoben wird. Die Kennwerte und Act kOnnen beim geschlitzten

a) h 0,4 cm

b) h-0,6cm

h -08cm

Fig. 5.  Gesehlitzter Spoiler. 3/ = 1.83;  8  = 2.O cm.
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Fig. 6. Geschlitzter Spoiler. M = 1.83:  h =  0.6 em.

Spoiler auf die feste Spoilerflache  F oder die Spoiler- plus Schlitzflüche  Fg„

bezogen werden. Beide Darstellungen sind in den Figs. 7 und 8 enthalten.
Bezieht man Ac,, für einen Spoiler, der z.B. seitlich aus dem Rurnpf heraus-

geschoben oder aus der Grundflüche herausgeklappt wird, auf die solide Spoiler-

flache, so zeigt sich, dass beim optimalen Abstand des geschlitzten Spoilers vom

Ende der Grundplatte Normalkraftbeiwerte erreicht werden können, die mehr

als doppelt so gross sind wie die fiir den festen Spoiler (Fig. 7a). Die optimalen

Werte liegen bei einem Verhaltnis  s/h 2. Der optimale Abstand a  von der

Grundplattenhinterkante lasst sich aus Fig. 76  entnehmen. Als Richtwert für

diesen Abstand möge für die gewiihlten Spoilerhohen a/ (8 + 11) = 0.8 gelten.

Dieser \Vert ist nur wenig von der Machzahl abhangig.
Bezieht man die Beiwerte des geschlitzten Spoilers auf die Gesamtflache  Fg„,

so liegen die Beiwerte immer tinter denen für feste Spoiler.
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Die Machzahlabhiingigkeit der Normalkraftbeiwerte (Fig. 8a) entspricht dem

Verlauf der Werte für den festen Spoiler.

Das Verhältnis .1e„/.Aet (Fig. 8b) zeigt für den gesehlitzten Spoiler stets

kleinere Werte als für 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 Cberlegungen ergiinzt

werden.

Das Strümungsfeld am Spoiler mit Schlitz hat Eigenschaften, die sowohl beim

Spoiler ohne SchLitz als auch behn Auftreffen von starken Verdiehtungsstüssen

auf eine Grenzschicht bemerkt werden. Die Wechselwirkung zwischen Aussen-

stromung und Grenzschicht am Spoiler ohne Schlitz, die gewohnlich tinter die

freien Wechselwirkungen—free  interaction  gezithlt wird (z.B. Ref. 16), ist

dadurch gekennzeichnet, dass der Druckaufbau durch keine dussere Bedingung

3

cn opt

2 a

1

- cn bezogen out

bezegen out Fges

2 3
/I)

(3

x 11)=0. cm
o h r 0.6 cm

h = 0,8 cm

2 S/h

Fig. 7. Gesehlitzter Spoiler. M = 1.83.
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3

2

	

2 3

M
o s 0 cm
x s = 0,5 cm ItCn (bezogen au)

s =IA cm F
1,5 -ACn (bezogen

5=  1,8 cm OU, Fges

Fig.  Ha. Gesehlitzter Spoiler. h = 0.6 eni. (Optimaler :%listand von der Plattenhinterhante.)

erzwungen wird, also der Offnungswinkel des Grenzschichtkeiles von der
Stromung frei gewahlt wird. Dagegen ist beim einfallenden Verdichtungsstoss
der maximale Druckanstieg (lurch die Bedingungen des reflektierten Stosses
bestimmt. Andererseits ist beim festen Spoiler (Fig. 2 ) die Ausdehnung des
abgelösten Gebietes stromaufwiirts vom Spoiler durch dessen Höhe bedingt. Die
Ausdehnung des Totwassergebietes ist dagegen beim einfallenden Stoss durch
keine Bedingung festgelegt; es ist—wie Gadd" es formuliert hat—ein zusätz-
licher Freiheitsgrad vorhanden. Die beiden geschilderten Stromungsfalle fiber-
lagern sich nun beim Spoiler mit Schlitz, was sowohl im Stromungsbild als auch
in der Druckverteilung zum Ausdruck kommt. Durch Variation der Schlitzhöhe
kann man die :khnlichkeit zum einen oder anderen Problem deutlich machen
(Fig. 4).

In zahlreichen experimentellen Untersuchungen, (vgl. z.B. Refs. 16 und 11),
ist festgestellt worden, class die Ablosung, insbesondere der Ablösedruck,

1
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Iheorie mil P M. 0

1heorie mit A Ai. ai
Theorie ohne Schlitz

o

1,0  ,  2,0

ACn t.

;AC1

Os = 0

v s = QS cm


o s = 1,0 cm

1 23

Fig. Kb.  Geschlitzter Spoiler. h ---- 0.6 ein.

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 liisst sich diese Aussage erweitern. Es wird niimlich dabei der am Spoiler
ohne Schlitz vorhandene Druckanstieg beobachtet, der sich am Keil der abge-
lôsten Grenzschicht einstellt.

Auf den Schlierenbildern (Figs. 4 und ist bei alien Schlitzhaen ein defi-
nierter Grenzschichtkeil zu erkennen. Dies liisst vermuten, class nicht mir der
AblOsedruck, sondern der gesamte zum Grenzschichtkeil gehorige Druckanstieg
unabliangig ist vom Anlass der Stoning, 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-
striimung ablOst, dann bildet sich auch das Ablosegebiet im ersten Teil unab-
hangig vom Anlass der Storung aus.

A  Ct

o

1,0

3


1
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Eine rechnerische Behandlung der Strtimung am gesehlitzten Spoiler ist

gegenüber dew Fall des festen Spoilers und des einfallenden Verdichtungsstosses

prinzipiell ersehwert. Dies liegt darin begriindet, dass der maximale Druck-

anstieg am geschlitzten Spoiler nicht durdi eine einfache Bedingung in der

Aussenstritmung gegeben ist, wie beim gewöhnlichen Spoiler durch den Stoss

am Grenzsehichtkeil und beim einfallenden Stoss (lurch (lie Stossreflektion.

Ausserdem fehlt hier wie bereits erwiihnt—eine geometrische Bedingung,

welche für die Ausdehnung des Ablosegebietes bestimmend würe, entspreehend

der Spoilerhiihe am ungeschlitzten Spoiler.

Es gibt einige Ililfsmittel, den Striimungsverlauf am geschlitzten Spoiler

rechnerisch Zn behandeln. Zum Beispiel hat Ilakkinen" für die Wechselwirkung

zwischen Stoss und laminarer Grenzschicht (lie maximale Ilöhe des Abliise-

gebietes mittels des Massenflusses und Impulsstromes in der Riickstrinnung im

Abliisegebiet bestimmt, welche von dem iiber den am Grenzschichtkeil herr-

schenden Druck hinausgehenden Druckanstieg verursacht wird. Eine andere

Moghitlikeit besteht darin, den Druckanstieg in der Niihe des Wiederanlegens

der Grenzschieht mittels des Gradienten der Schubspannung in Wandniihe

senkrecht znr Wand zu gewinnen, was Gaddt benutzt, um den Druckgradienten

parallel zur Wand (lurch das maximale Druckverhültnis und die iirtliehe Grenz-

schichtdicke auszudnicken. Dabei wird ein Proport ionalit iitsfakt or (lurch

Vergleieh mit Experimenten bestimmt. In beiden Fiillen ist das Druckverhültnis

(lurch (lie Bedingungen des reflektierten Stosses bekannt, beim geschlitzten

Spoiler jedoch nicht.

Der St rünningsvorgang ist bis zur maximalen Mlle des Abliisegebiet es an der

Stelle t.). (Fig. 9) (lurch das Stosssystem gut zu beschreiben. Der im Bereich

zwischen 1 (111(1 erzielte Druck entspricht dem Fall des ungeschlitzten Spoilers.

Der weitere Druckanstieg ist (lurch das Wiederanlegen der St riimung in Punkt 3

bestimmt, in (lessen Umgebung der maximale Druck auftritt. Die Stromung

zwischen und hisst sich niiherungsweise wie eine Totwasserstromung hinter

einem festen Hindernis behandeln, wolwi aber die Robe des Ablosegebietes als

zusätzliche Variable hineinkommt. Man nmss dann versuchen, eine invariante

Grosse mit Ililfe von experimentellen Ergebnissen festzulegen.

III dieser Weise ist es moglich, (len Widerstand am geschlitzten Spoiler zu

untersuchen. Der Druckverlauf an der Spoilerstirnseite zwischen Ruhedruck in

der Spoilermitte und kritisehem Druck an der Spoilerkante ist auf Grund der

experimentellen Untersuchungen von Griffith"' gut darzustellen. Dabei ist

vorausgesetzt, (lass (lie dort vorhandene Invarianz (les Dnickverlaufes gegentiber

/3 / / /

Fig. 9.
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der Anströmmachzahl im Bereich 1.2 < M < 1.7 auch für hühere Machzahlen
gültig ist. Um den Druck an der Spoilerheckseite zu bestimmen, benotigt man
Stromungsrichtung und Machzahl an den Spoilerkanten, etwa an der Schallinie
zwischen Spoilerkante und Stossfront. Diese Linie lüsst sich an der Spoilerunter-
kante nur ungenau ermitteln, so (lass folgender Niiherungsansatz sinnvoll
erscheint. Man ordnet der Stromungsrichtung an den Spoilerkanten parallel zur
Anstriimrichtung die Machzahl 1 + AM zu, wobei AJI unabhiingig von der
Anströmmachzahl angenommen ist, und errechnet tinter Voraussetzung einer
Prandtl-Meyer Expansion an den Spoilerkanten sowie mit bekannten Riffs-
mitteln für die Totwasserstromune den Druck an der Spoilerheekseite. Durch
Vergleich mit dem Experiment findet man AM  = 0.1. Der so gewonnene Wider-
standsbeiwert, bezogen auf die Spoilerfltiche, ist in Fig. 8b eingetragen.

Aus den Ausführungen ergibt sich als Folgerung:
Mit geschlitzten Spoilern können im Cherschallbereich wesentlich hühere
Normalkraftbeiwerte bezogen auf die Spoilerfltiche erreicht werden, als
für den fest auf der Grundplatte aufsitzenden Spoiler.
Die optimale Lage des geschlitzten Spoilers ist nicht die Endlage, so (lass
sich konstruktive Vorteile ergeben.
Der Widerstan,d des geschlitzten Spoilers steigt stark an, so class das
Verhältnis Ac„/Ac, stets unter dent des festen Spoilers liegt.
Die Versuchsanordnung des Spoilers mit Schlitz gestattet grundstitzliche
Untersuchungen der Wechselwirkung zwischen Stosswellen und Grenz-
schicht sowie der dabei auftretenden Ablüseeffekte in der Grenzschicht.

SPOILER IN PFEILSTELLUNG

Eine Spoileranordnung, die ein giinstiges Verhiiltnis von Normalkraftwirkung
zu Widerstandserhohung verspricht, ist der Spoiler in Pfeilstellung. Durch
geeignete Wahl des Pfeilwinkels kann die Kopfwelle zum Anliegen an der
Spoilervorderkante gebracht werden, so (lass der Widerstand verringert wird.
Das Einflussgebiet mit erhöhtem statischen Druck hinter dem schriigen Ver-
dichtungsstoss kann je nach Ausfiihrung der Fltigel auf grosse Fliichenteile
wirken. Von Lord und Czarneckir'sind ausgedehnte Druckverteilungsmessungen
im Bereich eines Spoilers ausgefiihrt worden, der mit der Grundfluiche 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 führte zur
Normalkraftumkehr. Günstige Werte kann der gepfeilte feste Spoiler nur in der
Endlage liefern. Die erzielbare Steuerwirkung ist bei dieser Anordnung jedoch
stark von der Gesamtanordnung abhuingig.

Das Striimungsfeld auf der Grundfliiche des gewithlten Mode lls konnte mit
einem Olfilmverfahren sichtbar gemacht werden (Fig. 10). Dabei zeigt sich
deutlich das weitreichende Einflussgebiet der Spoiler.

Die Messergebnisse für Auftriebs-, Widerstands- und Momentenbeiwerte mit
zwei verschiedenen Spoilerhohen sowie ohne Spoiler sind für M = 1.83 in Fig. 11
dargestellt. Durch Differenzbildung und Umrechnung auf die Spoilerfliiche als
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liezugsfliiche ergaben sieh die Jr„ und Art-Werte, (lie fiir a = O und M = 1.57

his 2.21 in Fig. 12 dargestellt sind. Infolge des grossen Einflussgehietes und der

Beeinfiussung der seitlichen Fltigelunistromung liegen die -1e,-Werte wesentlich

iiher (len Werten, die mit fest en, geraden Spoilern erreicht werden konnen. Da

ferner der Widerstand wesentlich durch den schriigen Verdichtungsstoss an der

Fig. 10. Olfilmbild des \lodeIls mit Spoilern in Pfeilstellung.
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Fig. 12. Spoiler in Ffeiktellung. a = O. h = 0.4 em, I, = 2.5 ern; Air = 0.6 cm,

b = 2.5 ern.

Spoilervorderkante bestimmt wird, ergibt sich für eine gewahlte Anordnung ein


Verhältnis Ac0/Ac1, das etwa doppelt so hoch liegt wie für den geraden Spoiler.

Ein direkter Vergleich mit den von Lord und Czarnecki ausgeführten Druck-

verteilungsmessungen ist nicht moglich, da der Einfluss eilles sehritgen End-

spoilers auf die seitliche Flügelumstromung nicht erfasst wird.

Folgerung: Der Spoiler in Pfeilstellung kann in speziellen Anordnungen schr

giinstige Steuerwirkungen ergeben.

DER STRAHLSPOILER

Der Strahlspoiler ist eine Steuerung, die sowohl in der Atmosphiire wie auch

ausserhalb der Atmosphiire aktionsfahig ist. Die Verwendung einer solchen

Steuerung für Flugkorper, die die Erdatmosphiire verlassen und auch ausserhalb

der Atmosphüre noch operieren müssen, ist also naheliegend.
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Wiihrend mi luftleeren Ranin die Steuerwirkung leieht zit bereehnen ist,

ergeben sich innerhalb der .ktinosphare (lurch Interferenzwirkungen des Steuer-

strahles mit der Aussenstriimung zusatzliche Steuerkrafte, die rechneriseh kaum

ni erfassen sind. Bei zweckmassiger Anordnung addieren sich die Stenerkrafte

durch Reaktions- und Interferenzwirkung. Der einfaehe Aufbau des Strahl-

spoilers hat Vorteile gegeniiher Klappensteuerungen und festen Spoilern.

Komplizierte Steuermeehanismen, deren l'nterbringung an sehlanken Cher-

schallprofilen ohnehin problematiseh ist, werden (lurch einen einfachen Druck-

kanal in Verbindung mit einem Magnet vent il ersetzt ; an die Stelle der Klappe

oder des festen Spoilers treten Steuerschlitze bzw. eine Reihe von Offnungen mit

Kreisquerschnitt.

Die ftir den Strahlspoiler not wendige Steuerluft kann bei Strahlantrieben aus

der Brennkammer oder (lurch einen speziellen Einlassdiffusor aus der At mosphare

entnommen werden. Unter Unistanden ist die Mitfiihrung hochkomprimierter

oder verfilissigter Gase notwendig.

STRAIII.AUSTRITT MIT SCHAI.I.GESCIIWINDIGKErr SENKRECHT Zin GRUNDPLATTE

Em typisehes SI riimungsbild ftir einen Straltlspoiler hei senkreeht aus der

Grundplatte austretendem Steuerst raid zeigt Fig. 13. St riinlungsbild und

Druckverteilung sind ahnlich denen des festen Spoilers. Der Einfluss der Spoiler-

höhe wird hier ersetzt (lurch den Einfluss des Steuerdruckverhaltnisses

 11.1101

Fig. 13. tit riimungsfeld des St rallIsplilers.
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Bei den hier untersuchten Anordnungen ist der Verdichtungsstoss, der beim

festen Spoiler als "Kopfwelle" bezeichnet wurde, im allgemeinen starker ausge-

bildet, was in der Druckverteilung zu einem höheren zweiten Spitzendruck fiihrt

(Fig. 14). Der Steuerstrahl wird nach einer deutlichen Cberexpansion schnell in

Stromungsrichtung abgelenkt. Eine "Schwanzwelle" richtet ähnlich wie beim

festen Spoiler die Hauptstromung und hier auch einen Teil der Steuerluft wieder

parallel zur Platte.
Durch Integration der Druckkriifte im Vorfeld wurden iihnlich wie beim festen

Spoiler maximale Normalkraftwirkungen eines Strahlspoilers am Platten- oder

Profilende ermittelt, wobei vorausgesetzt wurde, class die Druckverteihmg mi

Vorfeld weitgehend unabhangig ist von der Plattenhinge stromab vom Steuer-

schlitz. Diese Voraussetzung wird zur Zeit noch überpriift.

• Stmbol

o

A

44

0 6

116

—

Schlstrh he, 5s • ,033cm

—34

.40 0  r

,

o

Fig. 14. Strahlspoiler. M = 1.83.



Fig. 15. St rahlspoiler.

Die so bestinunte Normalkraft kann nun ins Verhiiltnis gesetzt werden zur

Normalkraftwirkung X. bei Expansion des Steuerstrables in ein Vakuum, oder

man erreehnet die gesamte Normalkraftwirkung X1 + R und nimmt als Ver-

gleichsgrüsse den maximal moglichen Schuh tis in einer theoretischen idealen

Düse, der als Vortrieb nutzbar gemacht werden könnte. Das Verhiiltnis

Nmax

R
hat den Vorteil, dass es als Bezugsgrosse heim Vergleich mit anderen

Steuerungen dienen kann.

R .
In Fig. 15 ist der Beiwert m Abhängigkeit von dem Steuerdruckver-

S.:,s

und der Machzahl dargestellt. Mit steigendem SteuerdruckverUltnis

zeigt sich eine fallende Tendenz des Beiwertes, d.h. die Steuerwirkung nimmt

nicht proportional dem Steuerdruckverhiiltnis Bei Werten poi/ p > '20  wird
die durch den Strahlspoiler erreichbare Steuerkraft gegenüber der in einer

idealen Düse maximal erreiehbaren Reaktionskraft etwa verdoppelt. Bei
p„ p„, < "20können insbesondere bei niedrigen Machzahlen wesentlich giinstigere

Werte erreicht werden. Die Messwerte von Romeo und Sterret'" entsprechen

bei Beachtung des Machzahleinflusses den eigenen Messungen. Für Steuerdruck-

verhiiltnisse = 200 bis 400 und sehr enge Steuerschlitze fanden Romeo
R

und Sterret Werte von --- > 10.
Smax

Die Ergebnisse einer vereinfachten Theorie von Vinson . Amick und Liepmann

sind ebenfalls in Fig. 15 eingetragen. Diese Rechenwerte liegen wesentlich tinter
den experiinentellen Ergebnissen, obwohl sie dem Verlauf der Messwerte

entsprechen. Die grossen Abweichungen ergeben sich insbesondere aus der
Vernachlassigung der starken eberexpansion des Steuerstrahles.

10 30
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Fig. 16. Strahispoiler.  M =

Figure 16 enthült die Ergebnisse für verschiedene Steuersehlitzausführungen

und Anordnungen hei M = 1.83.  In dieser Darstellung sind Versuchsergebnisse

für Steuerschlitztiefen von s, = 0.033 cm und ss = 0.10 cm enthalten. Es zeigt

sich, dass bei grösseren Steuerdruckverhtiltnissen engere Steuerschhtze wesent-

lich giinstiger sind. Es sei darauf hingewiesen, dass bei engeren Steuerschlitzen

das Seitenverhaltnis b/4 grosser wird und damit dreidimensionale Effekte eine
geringere Rolle spielen.

SENKRECHTER STRAHLAUSTRITT MIT VBERSCHALLGESCHWINDIGKEIT

Für Reaktionssteuerungen liegt es nahe, die Strahlreaktion R durch eine
Erweiterung des Steuerschlitzes zu vergrOssern. Versuche in dieser Richtung mit
einem Cberschallsteuerschlitz der Machzahl M,  = 2..53 (w = 90°) zeigten jedoch

(Fig. 16), dass insbesondere bei Druckverhültnissen poi; pce < 10 die Normalkraft

Ni so zurückgeht, dass die Gesamtwirkung Ni R deutlich kleiner wird. Bei
hOheren Druckverhaltnissen ist der Unterschied gegenüber dem nicht erweiterten

Schlitz mit Schallaustritt geringftigig. Die kraftige Nachexpansion des mit
Schallgeschwindigkeit und Vberdruck austretenden Steuerstrahles wirkt

vergrüssernd auf N,, indem insbesondere die Kopfwelle weiter stromauf verlagert

wird und grOssere zweite Druckspitzen auftreten.

GENEHITER STRAHLAUSTRITT MIT SCHALLGESCHWINIHGKEIT

Durch eine Neigung des Strahles gegen die Anstromung ist eine Vergrüsserung

der Normalkraft N1 zu erwarten, wobei jedoch eine negative Schubkomponente

der Strahlreaktion auftritt. Durch eine Neigung in Stromungsrientung kann

umgekehrt eine Verkleinerung von Ni bei positiver Schubkomponente bewirkt

werden.
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Figure 17 zeigt eine Gegenüberstellung von Schlierenbildern, die bei ange-
ndhert gleichem Steuerdruckverhdltnis das Stromungsbild für verschiedene
Strahlneigungen wiedergeben. Druckverteilungen für geneigte Steuerstrahlen
enthdlt Fig. 19. Der Effekt der Strahlneigung gegen die Stromungsrichtung ist
besonders augenfdllig infolge einer deutlichen stromauf Verlagerung des Ab-
losungspunktes der Grenzschicht. Auch der erste und der zweite Spitzendruck
werden erhoht. Bei der geringen Neigung von nur 22° gegen die Senkrechte ist
die Wirkung überraschend gross. Der Effekt der Neigung in Stromungsrichtung

	

N  yo
ist wie erwartet gegenteilig. Bildet man jedoch das Verhiiltnis 	

i R sin

Smax — R cos 0,

das für den geneigten Spoiler die Normalkraftwirkung im Verhältnis zum
moglichen Schubverlust wiedergibt, so kommt der scheinbare Vorteil des
Spoilers mit ,p = 112° nicht zur Geltung (Fig. 16), während der Strahlspoiler mit
ço = 62° deutlich über alien anderen Schlitzanordnungen liegt.

r =62* b) f = 90*

c) I°• 112°

Fig. 17. Strahlspoiler. M = 1.83. Eintiuss (er Strahlneigung, p„,/ = 3.

	

0,033 b) 55, =0,100

	

552 .0,100 =0,033

Fig. IS. Strahlspoiler. M = 2.21. Dttppelter Strahlaustritt po,:pcc = 36.
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Fig. 19. Strahlspoiler. = 1.57.

STRAHLSPOILER MIT DOPPELTEM STRAHLAUSTRITT

Ferner wurde ein doppelter Strahlaustritt untersucht, ftir den die Schlieren-
bilder in Fig. 18 und die zugeordneten Druckverteilungen in Fig. 20 bei einem
Druckverhilltnis po,/Pc. = 36.6 wiedergegeben sind.

Liegt der grossere Schlitz stromauf, so ist der kleinere weitgehend wirkungslos.
Ist umgekehrt der grössere Schlitz stromab angeordnet, so wird im Zwischenfeld
eine Cberdruckflache erzeugt, die insgesamt eine grössere Normalkraft Ni
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 cm Tiefe beide
Doppelschlitzanordnungen zurtickfallen. 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

grusseren Normalkraftwirkungen erzielt werden können als mit einem Einzel-
schlitz, dessen Tiefe gleieh der Summe der Tiefen der Teilschlitze ist.

ZUSAMMENFASSUNG

Verschiedene Spoileranordnungen des festen Spoilers und des Strahlspoilers
wurden im Cberschallbereich bis zur Machzahl  M =  2.8 experimentell untersucht
und hinsichtlich ihrer Normalkraftwirkung untereinander verglichen. Ferner
wurde die Normalkraftwirkung zum zusützlichen Widerstand bzw. zum Schub-
verlust ins Verhültnis gesetzt, wodurch ein für den Vergleich wichtiger Kennwert
bestimmt wird. Diese Kennwerte sind für verschiedene Spoilerarten in Fig. 2'2
zusammengestellt.

Im einzelenen ergaben sich die nachstehenden Folgerungen:
Geschlitzter Spoiler:  Die Normalkraftwirkung lüsst sich gegenüber einem
festen Spoiler gleicher Flache erheblich steigern. Bei den gewühlten
Abmessungen konnte etwa eine Verdoppelung des Normalkraftbeiwertes
erreicht werden. Die optimalen Werte ergaben sich hei  s/h  2 und

einem Abstand des geschlitzten Spoilers von der Grundplattenhinterkante
a/(h s)  0.8. Das Verhültnis  c„/c,  liegt jedoch wegen des ebenfalls

zunehmenden Widerstandes ungUnstiger als beinl festen Spoiler.

Spoiler in Pfeilstellung: Die erreichbare Steuerwirkung ist stark von der

Modellform abhüngig. Durch geeignete Anordnung künnen ein grosser
Spoilereinflussbereich auf der Grundflüche und eine Reduktion des

Zusatzwiderstandes erreicht werden. Damit ergeben sieh günstige
Verhaltniszahlen  c„/C,, die bei den ausgefUhrten Messungen im Mittel
doppelt so hoch liegen wie für den festen, geraden Spoiler.

0 St litz 0.100 cm orn
0.033 cm inton

• Se litr 0,03.3 cm rorn
' 0100 cm hinton

o A Schlitrobstonel: e 3,0 em

Fig. 20. Strahlspoiler. M = 2.21. poi/pc,, = 36.6.
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Fig. 21. Strahlspoiler. M = 2.21. O = Mr; c = 3.0 cm.
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Fig. 2. Vergleich der Spoileranordnungen.



SPOILERS BEI UBERSCHALLGESCHWINDECKEITEN 531

(e) Strahlspoiler:  Im Bereich der Atmosphare wird die Normalkraftwirkung
durch Strahlreaktion infolge Interferenzkrafte betrachtlich gesteigert, so
dass die gesamte Steuerwirkung das e bis 3 Fache der Strahlreaktion
ausmacht. Eine weitere Steigerung durch verstarkte Interferenzkriifte
ergibt sich durch Neigung des Strahles gegen die Anstromrichtung.

Die Kennwerte für die Strahlspoilerwirkung liegen bei höheren Steuerdrücken
für schmale Schlitze deutlich günstiger als für breitere. Eine Erweiterung des
Steuerschlitzes zur Cberschallexpansion ergab bei senkrechtem Strahlaustritt
keine günstigeren Steuerwirkungen. Ein doppelter Strahlaustritt erwies sich
gleichfalls als ungünstig.

Für das Verhältnis von Steuerkraft zum Schubverlust ergibt der in Stromungs-
richtung geneigte Strahlspoiler die günstigsten Werte.

Der Vergleich mit dem festen Spoiler zeigt, dass der Strahlspoiler mit senk-
rechtem Strahlaustritt insbesondere für Steuerdruckverhältnisse  poi/ po„ <  12
und bei Neigung des Steuerstrahles in Stromungsrichtung im Bereich bis zu

poi/pc. < 30 überlegen ist.
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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 angeffihrten Versuchen
für den Spoiler in Pfeilstellung durch Kraftmessungen für alle anderen Spoilerarten

aus Druckverteilungsmessungen bestimmt. Die Angaben hierüber sind im ge-
druckten Text gemacht. Die angegebenen Beiwerte beziehen sich dabei jeweils auf
die optimale Spoilerstellung, bei der nur das trberdruckgebiet zur Auswirkung
kommt. Diese Spoilerstellung ist fur den festen Spoiler und den Strahlspoiler die
Endlage an der Abströmkante. Für den geschlitzten Spoiler ist diese Stellung nicht
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mehr die Endlage, sondern von Spoiler- und Schlitzhöhe abhangig. Die angegebenen
Beiwerte gelten also für optimale Stellungen. Für andere Stellungen kann der
Einfluss des Unterdruckgebietes hinter dem Spoiler auf die Normalkraft aus den
Druckverteilungskurven entnommen werden. Dabei müssten allerdings die
Hinterkanteneinfltisse bei der jeweiligen Spoilerstellung berlicksichtigt werden.
Versuche zur Bestimmung dieses Einflusses sind in Vorbereitung.

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

Bei der Berechnung des Spoilerzusatzwiderstandes ist versucht worden, die
Druckdifferenzen über dem Spoiler abzuschützen. Eine Neigung der Grundfläche

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 örtliche Druckanderungen und Zirkulationsbeeinflussungen lasst sich
aus diesen Versuchen nicht entnehmen. Die Abstrümkante an der die Spoiler
angebracht sind, ist eine Unterschallkante, so dass eine Beeinflussung der Zirku-
lation sicher vorliegt.

Vielen Dank, Herr Pearcey. für Ihre interessanten Bemerkungen.




