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NATIONAL ADVISORY COMMITTEE FOR AERONAUTICS

TECHNICAL MEMORANDUM NO, 1033

WIND-TUNNEL INVESTIGATIONS OF DIVING BRAKES*

By D. Fuchs
SUMMARY

Unduly high diving speeds can be effectively con—
trolled by diving brakes. But their employment involves
at the same time a number of disagreeable features:
namely, rotation of zero 1ift direction, variation of
divihg moment, and the cereation of a potent dead air re-—
glon.

1. Braking effect.— The point of attachment at the
wing (rear position) has the greatest influence on the
braking effect; forward positions afford stronger braking
action than rearward positions. &4t zero 1lift the effect
is approximately the same whether the brakes are mounted
on the upper or the lower surface; the mounting on the
lower surface is accompanied by a marked slowing down of
braking effeect at increasing 1ift. The aspect ratio of
the brake has as little effect on the braking action as
the lateral position.-

For the decis'ion of the question of suitable loca-—
tion the braking effect can, therefore, be largely dis—
counted, provided the brakes are placed as far forward
as possible, the span being preferably so disposed that
only one of the tralling edge flaps is: hlt by the dead— .
air region.

2. Rotation of zero 1lift direction.— The mounting
of diving brakes on top of the wing produces a positive
rotation (sight impairing), under the wing, & negative
rotation (sight improving) of zero 1lift direction. The
absolute amount of the angle of rotation can be reduced
by a greater aspect ratio or by locating the brakes closer
to the fuselage.. : :

*"Yindkanaluntersuchungen an Bremsplatten." Luftfahrt—
forschung, Bd. 15, Lfg. 1/2, Jan. 20, 1938, pp. 19-27.
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3. Yariation of diving moment.— Limited to the ex—
plored backward positions of the brake up to about Z0 per—
cent of the chord, the sign of the moment change is (as
under 2) determined by the disposition on the .upper or
lower surface of the wing. (Upper surface: noseheavy;
bottom surface: bailheavy additional moments.) The lim—
itation to the front portion of the profile was dictated
by the fact that the split flaps mounted at the lower
surface produce, as is known, additional noseheavy moments,
It follows, moreover, that there always exists a point
of attachment for the brake on the lower surface of the
wing for which the additional moments become equal to
zero. - The absolute amount of moment change of the inves—
tigated brake arrangements can be reduced, as before, by
greater aspect ratio and placement closer to the fuselage.

Since the diving brakes must be mounted near the
spars for reasons of strength, that is, in the fore part
of the profile, the use of .the bottom surface is advis—
able because the additional tailheavy moment here unloads
the diving moment. The sign of the additional moment can
be explained by means of pressure distribution.measurex
ments. It was found that the low pressure behind the
brake, when mounted on the lower surface of the-wing, must
furnlsh a tailheavy additional moment. -The pressure dis—
tribution medsurements are invaluable for static purposes,
since the conventional mefhods under such severe dlsturb— '
ances render a precalculation impossible,

4. Avcidance of unwanted dead-—air region effects.-— _
Ixperiments in the dead—air region of the brake ‘indicate
that the provision of a gap.between wing and brake af—
fords considerable amelioration of the unwanted effects
of the dead—air region. It.was proved by'm’easurements"o'n_f~
a model airplane and on a normal wing that the provision
of a gap is only beneficial, since the braking effect in
any event does not slacken and the effect on diving mo-—- _
ment and zero 1ift direction.becomes at the same time less.

I. DISTRIBUTION OE THE BRAKE SURFACES ON TﬁE-WING
a. Distribution on Upper and Lower Surfape:of Wing
Brakes of 105-millimeter span each and 36.7 éQuare-

centimeter area, or altegether of 73.4 square centimeter
or 1.65 percent of the wing area, were mounted on a model
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of 1.64 meters span with an eXliptical area of 0,446 square
meter . on each wing half. The model wing had twist and

was complete, that 1s, was fitted with horizontal and ver—
tical tail surfaces, as the tests were intended to include
*the longitudinal moment changes of the wnhole airplane,
hence inclusive of any eventual effects on the tail.

The tests were made with the following arrangements:
1. Braske 100 percent on lower surface

2. Brake 57 percent on lower surface and 43 percent
on upper surface '

3. Brake 43 percent on lower surface and 57 percent
: on upper surface . T

4, Brake 100 percent on uppef surface

The referenee cuantities for the gerodynamic force
coefficients are:

F

C.446 m? wing area
t = 0.346 m maximum chord

The moment roference point was 133.5 millimeters behind
the envisaged wing nose in fuselage center, that is, at
38.6 percent of the maximum wing chord. . The results of
the tests made at v = 30_m/s alr speed arc provided
with the usual corrections for open jets with elliptical
section for drag and angle of attsck (reference 1).

The test data are shown iIn figure 1 along with a
reference measurement of the model without brakes., .The
edditional drag, referred to the brake area, is shown in
figure 2 (denoted with Acyp). : '

1. Drag.~ The minimum ?fofile drag of these arrange—
ments is located at widely Varying ¢, Vvalues. Hence

the polars, viewed from ¢, = 0 in direetion of ascend-—
ing ¢, values, present entirely different asvects.

While the drag increases continuously with the brakes dis-—
posed on the "upper surface. only," there still is a con-—
siderable loss in braking effect with the brake mounted

on the "lower surface only." Of the drag increment exist-—
ing at ¢4 = 0 only 55 percent remain at ¢, = 0.3.
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This phenomenon is noteworthy, because of the marked de-—
crease in braking effect attending a pull—out from a dive
with brake flap extended on the lower surface. It is
plainly visible in figure 2.

An unusual feature is that the drag coefficients of
the brakes assune such high values. Those of the sane
aspect ratios freely exposed give drag coefficients of
the order of magnitude of 1.1 to 1.4 (reference 2). How—
ever, it is entirely comprehensible that a multiplication
of drag is obtailnable by nutual effect between brake and
wing, especially if the former is located on top of the
wing,

2. Variatiorn of Jongitudinal nonent.— These varia—

tions are very considerable. To estimate the approximate
nagnitude of change of normal force coefficlient necessary
at the horizontal tail surfaces which balances the pro—
duced change in longitudinal moment, we put

Pt
Aogli = ——32— 4g

Fgtgag O

(Subscript H denotes the horizontai tail surfaces.)
In our example it is

A CnHA =~ ZAcmO

Extension of the brake area with arrangement "flap below
only" produces a variation in diving moment of bepy =

—0.07 and of Acy, = #0.07 with arrangement "flap above
only." Hence the normal force coefficient on the hori—

zontal control surface must change by about AcyH =
+0.21 which in any event requires an elevator deflection

of about 6° on the assumption of dan = 4 and da = 0,5
) da dB
Noteworthy also is the sign of the moment variation, be—
cause it is contrary to natural expectation: A brake
flap under the wing produces a taillheavy rather than a
nosehgggv moment. This is solely because of ‘the change

in pressure distribution on the proflle, as will be ex
plained ‘elsevhere. '
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Still another noteworthy feature is the change of

direction of the longitudinal moment line (cp = f {cy) in
the illustration) which is especilally marked on the
arrangement "brake flaps below only." Referred to maxi— -

mum chord at mid—center of the wing there is in this in-
stance. a 11,3 percent chordwise backward displacement of
the neutral point. The other moment lines of this picture
~are not rectilinear; hence the definition of the neutral
point, that is, of the point in the airplane referred to
which the longitudinal moment becomes independent of the
angle of attack, does not apply to it.

3. Zero 1ift_ difection.— The change in.zero 1ift

direction, so important for the visibility conditions,
amounts to #2° with this arrangement. Notable also is

de
the change in ?ﬁf' which drops from 4.1 without bdbrake

to 2.8 with bdbrake flaps, or almost by a third.

As to the advantages of mounting the bralkes on top
or under the wing it may be briefly stated that at vanish-
ing 1ift the additional resistances are ecqual. For take—
off, that is, for increasing c¢g5, the mounting on top
of . the wing would be more favorable since here, in con—
trast to mounting it under the wing the additional re—
sistance still increases. Nevertheless one is forced to
mount the brake under the wing because there only the
rotation of the zero 1ift direction is in negative, that
is, visibility improving, direction, Added to that, the
diving moment is decisive for the strength of the wing
against distortion. But, in turn, this is decreased only
when the brake flap is mounted under the wingj the change
of moment due to the brake acts, in this instance, unload—
ing on the diving moment. One of the investigated inter—
mediate solutions with brakes fitted on top and under the
wing is constructively much more difficult to achieve.

b. Effect of Brake Span and Lateral Position

The employment. of brake.flaps conditions. the appear—
ance of a powerful wake behind the brake. The modern
airplanes are fitted with some sort of trailing—edge
flaps which are struck by the dead—air region. One will
attenpt to so dispose the span of the brakes that only
one of these is struck. But, inasmuch . as a definite
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braking effect is to be achieved, a certain size is re—
guilred. : '

'Thé-problem of effect of brake aspect ratio is there—
fore of as much interest as that of -their lateral position.

The results of such measurements are shown in fig-
ures 3 and 4. Figure 3 is for brakes mounted on top and
under the surface. In figure 4, where the brake is mounted
under the wing, the effects of three different arrange-
ments are visible:

1. Two aspect ratios in fuselage vicinity

2. Two aspect ratios approximately in the center of
the semispan

3. Effect of the lateral position of bdrake

The additional resistances referred to brake area
are shown in figure 5.

Comparing figure 1 with figure 3, the result is
qualitatively the same. Quantitatively the additional
resistance is also of the same order of magcnitude (see
fig. 2) but the variations in zero 1lift direction and in
diving moment have decreased somewhat,

The data of figures4 and 5 show very little differ—
ence, Neither the aspect ratio nor the lateral position
has any appreciable effect on the additional resistance.
On approaching the fuselage,like for an enlargement of
the aspect ratio, the variation in zero 1lift direction aznd
in the diving moment decreases. But the effects are so
small compared to constructive considerations and wake
effect problems, that they are not decisive.

II. EFFECT OF GAP BETWEEY BRAXE AND WING

For the practical design the question of minimizing
the unwanted effects of the dead—air region was of great—
est 1mportance. Unfortunately the vibration phenomena
occurring on the impacted flaps at the trailing edge
(split flaps, ailerons) could not be invesbigated with
the very heavily constructed wind—tunnel model, since it
would have postulated at least approximate similarity of
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elastic properties. Because the available model was de—
signed according to standard practice and the design and
construction of an elastically similar model was impossi—
ble within the allotted time, some wake studies behind
brake flaps were made instead., The disturhed zone was
scanned over its extent by total—head tube and tuft survey.
These investigations. llre the tests with sailplane (refer—
ence 3) brakes appeared to be the most approprlate solu—
tion for redu01ng the dead—air region,

Fig ure 6 gives uhe results of total—head measurements
(An .) in the dead—alr reglon behind. the brake mounted

under the wing, .the region of ma;imum _AP@ belng regarﬂed
as nucleus, ahd_the“iegion where Apg ﬁ?bps %o zero as

mizxed :egion} .The,“ebiiling effect" through the slit in
the plane of measurement behind the brake is plainly evi-

denced by a smaller Avg.

To explore the effects of the gap on the remaining
aerodynamic gquantities experiments were made on

a) A complete airplane model and
b) On a rectangular wing

The airplane model was the same used in the previ-—
ously described tests Two different types of brales
were measured (200 X 18 , 4 mn® or 1.65 percent of the wing
area and 287 X 25 mm?2 or 3.2 percent of the wing area),
the gap width being varied from zerqo to 1,33 times the
height of the'plate;~ The large surface was also farther
away from the fuselage and farther back from the nose of
the wing. '

The rectanpular wing (b'=1.50m, t = 0.3 m, F =
0.45 m?) was of constant profile (maxinun thlckness 10
rercent of chord at 30 percent chord and maximum caember
2 percent at 40 percent chord). The drake was 20 milli—
meters high and continued acre;s_thefspan,_making_its_ .
area 1.5 % 0.02 = 0,03 sguare faddddneters or 6.87 percent .
.of the wing area.. Its distancé back of the nose was 20
percent of the chord.

The test data are reproduced in figures 7, ¢, and 11.
The braking effect is shown in figures 8, 10, and 12
plotted against the width of gap along with the rotation
of the zero 1ift direction and the displacemcnt of the

2
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diving noment., The two guantities are reduced to plate
area = 1 percent of wing area for comoarlsOL.

The gap has, as_is seen, lLittle influence'on the
braking effect. Moreover, since the variations in zero
1ift direction and in diving moment become less, the
presence of a gap is actually of advantage from the aero—
dynanic point of view.

The effect of rearward positon of plate, as reflected
in figures 8 and 10 is also noteworthy; in figure 10 it
results in a loss of braking effect, although in coinci-
dence with a decrease in zerc 1ift direction and diving
moment chainge. Nevertheless it is more beneficial if the
design permits the plate to be located farther forward,
where less area is reguired and the Sll”ht impairment of
the other characteristics is balanced by smaller plate
dinensions.

The comnparatively low braking resistance of the
rectangular wing i1s due to the fact that the interference
effect of the brake flap cannot extend spenwise. The
rectangular wing therefore cexenplifies the plane problenm.

III, PRESSURE DISTRIBUTION ABOUT A PROFILE WITH BRAKE FLAPS

The proviously mentioned change in longitudinal
mnoment in the presence of a brake flap carries a prefix
contrary %o expectations: The nmounting under the wing
effectuates a tailheavy nmoment. This phenomenon is illus—
trated on pressure distridbution measuremnents, which more—
over are valuable for static investigations as well,
since the customary calculation nethods for predicting
the pressure distribution about a profile fail when diving
brakes are iavolved., ’

These neasurenents had beén made in tho G8ttingen
laboratory bofore the Heinkel wind tunnel was coupleted.
The enpnloyed rectangular wing had a 1.0-meter span by
0.2b-meter clhiord. Its constant profile had a maximum
camber of 2.4 percent of the chord (at 40 percent chord),
and a maximum thickness of 16.5 percent of the chord.

The pressure measurements were made at midspan of the
wing at v = 30 meters per second: The brake flap was
mounted at 48 percent of the chord.
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The result is shgown in figure 13. There is g dis-—
“tinct pressure before the flap. The tailheavy moment,
however, is due to the not inconsiderable low pressure
behind the flap. The effect of this low pressure pre—
dominates, The local pressure Jjump induced by the flap
is of the order of the dynamic pressure.

Translation by J. Vanier,
National Advisory Committee
for Aeronautics.
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Figs. 4,546

[ L/

o [
B " with flops 105 x35 mad SOmm from Tuselage center; %,
A n " o o1TOXHE "y v n " “ u
a . W 200X184 v ;250" *
g w 10SX35 v, 260 0w

i ( Model without brake flops -

Figure 4.— Brakes of different
spans and at various

positions.
14 u T T =T T
Ly wBrakeflap 105X35 mm?® 50mm from fuseloge center
4 " oxe6r v o« “ “«
~ a0 0xHy- 2507 7
”\ o X35 20" ¢ -
%\4 {

~~

N
\

G ’ 7 % v

Figure 5.~ Braking effect

with brakes of

different spans and posi-
ions.

[7/]

'
l Broke flap under wing
| Plane of

measure- 4
‘ ment _\., =

Plane of
megsyre- 8
' ment

ayy ot toil leading edge

Figure 6.~ Dedd air region .
behind brake
mounted under the wing.



o™

$ovee

o Model without brake flnps

- wfhflp zoo X184 mm, withaut alit,
wth slf SI rnm }33/37) under

l84 » (100 /) "
“24.5 " (133 %) o

[y

[Fuseloge center | = = ::
bod 2z
4 : oz
1
4 sz a
&
2z a2
e

ﬁ\

\

\

A

Fiéure 7.— Brakes with different gap widths.

2201 °ON wnpuBIOWSN TBVOTUYOS] VOV&

L 3T



NACA Technical Memorandum No. 1033 Figs. 8,10,13

S ’
L T
'\ or \\
; ——l_ I S Figure 8.~ Braking
| — R _ effect,
PS change of zero 1lift
et : direction and of div-
ofame ¢ ing moment with var-
ac., ious gap widths.
- %to Fig. 7)
8 ACmg (brake -_1%)
b Aao wing area
<,
4x,
:/\‘ cap
Figure 10.~.Braki ;::::; P
+«~ -Braking N T~
effect— pE— peres
change in zero 1lift =
direction and div- ‘..
ing moment.
(to Fig. 8) .
& ACmo [bTake = 1%) . I ok
b Aa, |\¥ing area i il = %L__———
y ’ a '
j S

.Ja.‘

i : Figure 13.— Braking

' k)ﬁ%/’ L effect
: and change in zero

1ift direction.
(to Fig. 11)

'
A




N R O 1 | | N

%

as
© HETIT WithouT broke fIGpg

. wfh flp :.77 J.fnn no ality

+ w ith lf ze-m lms%) under

M . 56 (25 %}

e o s . . PR T tamh) -

a 1 o« s . P gr mm» .

o v . . . . (400 .

& o . o s 3 (mu) .
29

]W fﬁ

23

U

a2

=03

1 14
Figure 9.— Larger brekes with gap.'

2207 °ON uMpUBIOWSN TBOTUYOSL VOVN

8 *31d



/ / ,

/ io Rectangulor
/o /

wing without broke flops .
with flops 20mm high without gap

now o om o= 133~ (C6A%)
WMo 200 (1007

«" with gop 67mm (3355%)
w100 .

13

Figure 1ll.— Rectangular wing with continuous brakes and various gap widths.

*ON uMpUBIOWEN TBOTUUSOL VOVN

2201

IT *3td



NACA Technical Memorandum No. 1033 Fig. 13

glo 8jo ) w3

——

x'

Rectangular Wing with broke flap
c-91* ‘o Quer e vnder

rapeee
L}

2o R 5 250 mm
Pressure tTaps

figure 13.— Pressure dietribuxion on rectangular wing with
brake. ’



e

Lfg. 1/2 (Rand1%)

Luftfahriforschung
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Windkanaluntersuchungen an Bremsplatten.
Von D. Fuchs.

Hericht der Ernst-Ilelnkel-Flugzeugwerke, Seestadt Rostock.

Aerodynamisch gut durchgebildete Flugzeuge erhalten in
Falle des Stursfluges unerwiinscht grofe Endgeschwindigkeiten.
Ein eiufaches Mittel, um diese auf ein ertrigliches Maf
suriicksufiihren, sind Brensplatten. Obgleich die wichtigsten
Eigenschaften derartiger Brewmsplatten schou bekannt varen,
reichten die vorhandenen Messungen nielt aus, win alle sich
ergebenden Fragen su beanuworten. Das Ausfahren von Bremns-
platten bewirkt bekannilich nicht nur eine Vergriferung des
IYiderstandes, sandern es treten noch Yerinderungen des
Liingsinomentes und der Nullauftriebsrichtung auf. Weiter
besteht die Maglichkeit, daf das Tonvasser hinter der Brems-
Flatte andere Flugzeugteile trifft und diese in ihrer Wirk-
sanikeit beintrichtigt oder gur su Sclvingungen anregt. Alle
diese Erscheinungen kann man jedoch dureh geeignete 1Wahl
der Anbringungsstelle am Fliigel becinflussen. Bei der /tuf-
stellung des Versuchsplanes war aber 3su beriicksichtigen,
daff man aus kanstruktiven Griinden in der Auswahl der
Anbringungsstelle nicht fres ist. Die Krifte, die an solchen
Platten angreifen, sind bei den schr grofen Geschoindig-
keiten betrachtlich. Man \st also geswungrn, um die nitige
Festigkeit zu erreichen, die Platte in der Nile der Holme
anzubringen. stuch das Aufireten einer positiven Drehung
der Nullauftriebsrichtung ist wegen der damit verbundenen
Siclitverschlechterung unemviinscht. Daher war es nonvendig,
sich an Hand van Meflergcbnissen die eiuzelnen Einflilsse
bei Anbringung von Bremsklappen klarsumachen und die
geeignetste Anordnung aussuwdahlen.

Im Windkanal der Ernsi-Heinkel-Flugzeugwerke wurden
einige systematische Versuchsreihen durehgefiihrt, deren Er-
gebnisse im folgenden susammengestellt sind.

Glledernng.

1. Vertellung der Bremstldchen an! dem Fligel,
8) Durch Anbringung au! Fligelober- oder Unilerselie,
b) Durcht Xnderung dea Selienvechdlinisses und durch
Verschiebung in selilicher Richiung, ¥
11, Einflu8 von Spallen zwischen Fligel und Klappe aufl
dle aerodynamischen Elgenschalien.
a) An elnem vollsiandigen Flugzeugmadell,
) Au elnem Neehleck{lngel,
111. Druckveriellung v elu Protll mit Hremsplaiten,
1V, Zusammeulfassung.
V. Schriffun.

1. \'c_-rtellnng der Bremsflichen auf demn Flilgel.

a) Vertellung der Bremsfliehen auf Ober- oder
Unterseite des I'rofiles.

An eluem Modell, dessen Spannweite 1,64 m bel einer
elliptischen FEiche von 0,446 m*® hetrug, wurden auf beiden
Fligelhilften Bremsplatten von je 105 mm Spannweite und
36,7 cm? Fliche angebracht, insgesamt ulso 73,4 cm® oder
1,65 vH der Fliigelliehe. Der Fliigel des Modells hesal Ver-
windung, und das Modell war vollstindig, hesaB also auch
Holien- und Seitenleitwerk, da die Versuche auch iiber
die Lingsmowmenteniinderungen des ganzen Flugzeuges, also
cinschlieBlich einer etwa moglichen Hohenleitwerksheein-
flussung, Aufsehing. gehen sollten.

¥is wurden vier MeBreihen durchgefiihrt:

1. 100 vH der Bremsfliche auf der Unterseite,

2, 57 vII der Bremsfliche auf der Unterseite,

43 vI! auf der Oberseite,

3. 43 vII der Bremsfliiche auf der Unterseite,
57 vl auf der Olerseite,
4. 100 vII der Brewmsfliche auf der Oberselte.

Die ItezugsgriBen fiir die Luftkraftzahlen sind:
Fliigelfliche F = 0,446 m® und
grofte Tiefe 1= 0,346 n.
Der Momentenbezugspunkt liegt 133,5 wm hinter der ge-
dachten Fliigelnase in Mitte Rumpf, alse in 38,6 vH der
grosten Fligeltiefe. Die Ergebnlsse der bei v = 30 m/s dnrch-
gefiihrten Versuche sind mit den tibliehen Korrekturen bel
Freistrahlen wit elliptischem Querschnitt fir Widerstand
und Anstellwinkel versehen [1).

In Abb. 1 sind die MeBergebnisse zusammengestelit nehst
einer Itezugsinessung des Modells ohne Bremsplatte.

In Ahb. 2 sind die zusiitzlichen Widerstinde, auf die
Bremsfliche bezogen, aufgetragen (Itezelchnung Ae.y).

1. Widerstund., — Die Minima der Profilwiderstiinde
dieser Anordnungen liegen bel sehr verschiedenen ¢,-Werten.
Dadurch hekormunen die Polaren, von ¢, = 0 in Richtung
waehsender c,-Werte Dbetruehtet, ganz verschiedenes Aus-
sehen: Wiihrend Det der Anordnung #1’lutten nur obens der
Widerstand dauernd wiichst, tritt bel der Anordnung »Plat-
ten nur nutenes noch ein betriehtlicher Verlust an Itrems-
wirkung auf. Yon dem bel ¢, = 0 vorhandenen Wider-
standszuwachs sind bei e, = 0,3 nur noch 55 vII vorhanden.
Diese Erscheinung Ist beaelitenswert, da beim Abfangen aus
den Sturzflug behn Ausfahren einer Itremsklappe uuf der
Flilgelunterseite dic Bremswirknng stark nachligt. Man er-
kennt das sehr deutlieh auf Abb. 2.

Besonders auffallend ist, dag die Widerstandszahlen der
Bremnsplatten so grobe Werte annehmen. Platten gleichen
Seitenverhiiltnisses lefern freifahrend gewmessen Wider-
standszahlen in der GroBenordnung 1,t bis 1,5 [2]. Es ist
uber durchaus verstindlieh, daB durch gegenseitige Beein-
flussung zwischen Platte und Fligel, besonders wenn sieh
die Platte auf der Saugseite befindet, cine Vervielachung
des Widerstandes zu erreichen ist.

2. Lingsmomentinderung. — Sehr betriichtlich sind
auch die Langsmomentinderungen. Um die Grofenorduung
derum Hohenleitwerk notwendigen Anderungen der Normal-
kraftzahl abzuschitzen, die die entstehende Liingsmomenten-
anderung ausgleicht, werde gesetzt
- Fig

Futugu Aeme
(Der Zeiger ofle gilt fir sllohenleitwerke.)
In unserem Beispiel wird
Acqums 3dey,. 4

Wir hekominen durch das Ausfahren der Itremsfliehe ein

Anderung des Sturzflugmomnentes de,q = —0,07 hei der
Anordnung sKlappe nur untene und de,q = +0,07 bei der
Anordnung »Klappe nur obene. Die Nornalkraftzahl am
Héhenleltwerk muB sich also nm etwa Ae, i = 40,21 iindern,
wozu hmmnerhin ein Ruderausschlag von etwa 6° notwendig

4 und Zl

kenswert ist wuch das Vorzeichen der Momenteniinderung,

At.n

0,5 annimint. Bewmer-

Ist, wenn man d;“"
e 3

2e
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Abb, ¢

da es dem primitiven  Gefohl widerspricht: Eine Rrems-
platte unter dem Fligel erzeugt keln kopflastiges,
sondern cin schwanzlastig loment. Mes ist nur nus
der Veranderung der Tirac ung um Profil zu ver-
sehen, auf die am Schiusse dieses Berichis noch eip-
grgangen wird

Bemerkenswert ist aueh nocl die Xndesung der Hichtung
der Lingsmomentenlinie {in der Barstellung e, | le )}, die
inshesondere bei der Anordnung s1Yatte nur nnten o betriicht-
lieh ist. Bezogen auf die groBte Ti r Mitte des Flig
ergibt sich in diesem Fal rung des New
panktes um 11,3 vl hinten,
anderen Momentenlinien dieses Hildes sind nleht geradlinig,
so dall die Definition des Neatral,

Tmnktes im Flugzeng, ant den begogen das Liingsm
unabhingig vom Anstellwinkel wind, auf sie nicht zutrifn

). Nullauftriebsrichtung. — Hie Xnderung der Nult
aultriehsrichtung, die fir dle Sichtverhiltalsse bedeut
int, betrigt bei dieser Anordnung + 2%, Beachienswert
das von 6.1 ohne Phatte
2.8 mit Platten abnimm?, ulso fast o elu Dirittel Kleiner
wird,

Zusammenfassend ist zur Frage, ob die [Matte quf
Ober- oder Unterseite des Fhigels gunstiger angebracht w
folgendes zu sagen

el verschwindendem Auftrieh sind die zusitali
Widerstinde einander gleich, Far den Abfangvorgang,
fur wichsendes ¢ e Anbringung aut der Ober
gunstiger, da hier, im Gegensatz gur t nteneite, der Zy
widerstand noch wichst. Man ist Jedoch gezwungen
Platten auf der | nterseite unzubringen, weil nur dor|
lirehung der Null wiftrichsrichtung in negativer, also
verbewernder Richtung erfolgt. Es k i noch hinzu,

fur die Festigkeit des Flagels gegen v rdrehung im
metnen das Sturzflugo

Jedoch wieder nur bei Ank
wite verkleinert, die Mot
platte wirkt also nur hie
nt vin. Eine der unten
bringung von Klappen
struktiv erheblich s

auck die Anderung von L
dy

» Wilre

ten Zwinchendosungen mit
v Ober- und taterseite ist
v durchaubilden.

Mebergebilsie mit Bremsplatte aufl Fligelober- und Unterseite,

§ -
f.',

. -
e
~—
-
.- .

Abb, 2, Bremswirkung bet Anb 3 2
e 4 3 ringung auf Fliagelober- u
selte. Starke Einflisse bel Anbringung in verschiedenen 1
Profil,

b) Einfluf von Plattenspannweite und Seit:
Das Anbringen von Bre msplatten bedingt das A

elnes sehr kraftigen Totwassers hinter der Pl

gen Maschinen besitzen un der ganzen Hinte

gels irgend

troffen w

ey
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Ander

jie Frage nach dem EinfluB des Seitenverhiiltnisses der
’latten besitzt darum ebenso groBes Interesse wie die Frage
ach der seitlichen Lage der Platten.

In Abb. 3 und 4 sind die Ergebnisse solcher Messungen
usammengestellt. In Abb. 3 findet man noch einmal eine
nbringung auf Ober- und Unterseite fir eine Platte n
ast der doppelten Spannweite wie in Abb. 1. Aus Abb.
ki man fiir Anbringung der Platte auf der Unterseite die
Jinfliisse von drei verschiedenen Anordnungen erkennen:

enverhiiltnisse in Rumpfnihe (die ausgefill-

spannweite ( offenen Zeichen),
3. EinfluB der Seitenlage fir cine Platte (die ausgefillten
und offenen Vierecke).
sind die zusitzlichen Widerstinde, auf die
bezogen, aufgetragen.

Vergleicht man zuniichst Abb. 1 und 3 miteinander, so
rkennt man qualitativ das gleiche Ergebnis. Quanti p
prgibt sich der zusitzliche Widerstand in der glei
s. Abb. 2), dagegen sind die Anderungen der Nullauftriebs-
ichtung und die Anderung des Sturzflugmomentes etwas

einer geworden.

Die in Abb. 4 und 5 zusammengestellten Ergebnisse unter-
cheiden sich nur wenig. Es auch hier, daB sowohl das
‘eitenverhilltnis als auch die Seitenlage den Zusatzwider-
tand nur wenig beeinflussen. Bei Anniiherung an den Rumpf
erden ebenso wie durch die VergroBerung des Seitenver-
iiiltnisses die Anderung der Nullauftriebsrichtung und die
\ g des Momentes verkleinert. Die Einflisse sind jo-
loch so gering, daB sie gegeniiber konstruktiven Erw
ind den Fragen nach der Wirkung des Totwassers nicht ent-
cheidend sind.

IL. EinfluB von Spalten zwischen Platte und Fliigel

Fiir die praktische Ausfithrung besaB die Frage, wie man
lie sehr unangenchmen Einflisse des Totwassers verkleinern

kiinne, die groBte Wichtigkeit. Leider lieBen sich die auftre-
tenden Schwingungserscheinungen an den beaufschlagten
Klappen an der Fliigelhinterkante (Landeklappe, Querruder)
mit dem sehr schwer gebauten Windkanalmodell nicht unter-
suchen, da dies zu mindest ungefiihre Ahnlichkeit der elasti-
schen Eigenschaften vorausgesetzt hiitte, Da das vorhandene
Modell in normaler Bauweise hergestellt war und die Kon-
struktion und der Aufbau eines elastisch ihnlichen Modells
in der zur Verfiigung stehenden Zeit nicht maglich war, wur-
den zum Ersatz Totwasseruntersuchungen hinter den Brems-
platten angestellt. Dabei wurde das gestirte Gebiet sowohl
mit einer Gesamtdrucksonde auf seine Ausdehnung abge-
tastet wie auch mit der Fadensonde qualitativ beobachtet.
Di Untersy ngen lieBen ebenso wie die Versuche mit
Segelflugzeugen [3] Platten mit einem Spalt zwischen Platte
und Fliigel als die geeignetste Lisung zur Verringerung des
Totwassers erscheinen.

In Abb. 6 ist das Ergebnis einer solchen Untersuchung,
bei Anbringung der Platte auf der Unterseite, zusammenge-
stellt. Es wurden in verschiedenen Ebenen hinter der Brems-
platte Gesamtdruckverluste (4p,) gemessen. in einer Ebene,
die kurz hinter der Bremsplatte lag, in swel verschiedenen
Hiohen. Als Totwasserkern wurde die Zone angesehen, in der
der Gesamtdruckverlust den jeweils hdchsten Wert annahm,
als Mischzone das € in dem Ap, auf Null abfillt. Be-
achtenswert ist, daB »Spiillwirkunge durch den Schlitz
in der MeBebene hinter der Platte deutlick nn einem kleine-
ren Ap, zu erkennen ist.

Nachdem diese Frage geklirt war, muBten die Einfliisse
des Spaltes auf die Gibrigen aerodynamischen GroBen unter-
sucht werden. Es wurden daher Versuche durchgefiihrt :

b) mit einem Rechteckfligel,

Das Flugzeugmodell war das gleiche, das bei den oben
beschriebenen  Versi ‘erwendung fund. Mit diesem
Modell wurden zwei verschied: Plattensorten durchge-
messen (200 < 18,4 mm? oder 1,65 vH der Fligelfliche und

“

|
« Fle,)
ey 7
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Abb, 3,

MeBergebnisse mit Bremsplatien auf Flogelober- und Unterselte,
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MeGergebnisse am Modell mit Bremsplatten ver- )
er Spannweite und verschiedener Lage am Flagel,

A

Abb, 7. MeOergebnisse am Modell mit B platten mit

-

287x25 mm®* oder 3,2 vH der Fligelfliche), wobei die
Spaltbreite von Null bis zur 1,33fachen Hohe der Platte
veriindert wurde. Die groBe Fliche hat sich zudem weiter ab
}_‘ vom Rumpf und weiter zuriick von der Fligelnase befunden.

Der Rechteckfliigel (b= 1,50 m, t = 0,3 m, F = 0,45 m#?)

besall durchgehend gleiches Profil (groBte Dicke 10 vH der

Tiefe bei 30 vH der Tiefe und groBte Wolbung 2 vH der

Gt

: G0t

Tiefe bei 40 vH der Tiefe). Die angebrachte Bremsplatte

|
’e e OSM S |
g ’ v  a v '!'
Abb. Bremswirkung der Bremsplatten -
schiedeney Spannweits und trml':k'drlw:'ﬁu):‘d:g h:llll'lc:'l ‘ \ s I
Uertiger Kinthu® von Seiteaverhalinks ung Abstand der
Matte vom Rump, ) [ﬂ
1A —
\ e e —
v\ remswirkung, Anderung des Nullauftriebsrichtun;
! momentes von Hrrmn];l;urg mit verschiedenem Schlitz
b, 7).
2 Abb, Y hinter der B auf ¥ @ . Jew, (Plattes= | vH Flagelfliche)
o

b day (Platie= 1| vH Fligelfliche),

gund des kung nur einen geringen EinfluB besitzen, Da fiberdies dle

besall eine Hohe von 20 mm und ging iiber die Spannweite
durch. Thre Fliche war also 1,5%0,02 = 0,03 m* oder
6,67 vH der Fliigelfliche. Sie war 20 vH der Tiefe von der
Nase entfernt angebracht.

Die MeBergebnisse sind in den Abb. 7, 9 und 11 zusam-
mengestellt. Die Bremswirkung ist dabei iiber der Spalt-
breite aufgetragen und findet sich in den Abb. 8, 10 und 12,
In den letzten Darstellungen sind die Drehung der Nullauf-
triebsrichtung und die Verschiebung des Sturzflugmomentes
mit eingetragen. Um die Werte untereinander vergleichen zu
konnen, sind beide Grifen jewells auf eine Plattenfliche
gleich 1 vH Fligelfliche umgerechnet worden,

Es zeigt sich deutlich, daB die Spalte auf die Bremswir.

Anderungen der Nullauftriebsrichtung und des Sturzflugmo-
mentes kleiner werden, so besitzen die Klappen mit Spalt
in aerodynamischer Hinsicht nur Vorteile, Auf die glnstige
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dell mit grofleren Bremsplatien mit Schlitz

Beelnflussung des Totwassers war Ja schon weiter oben bin-  yee
Rewlesen worden W
femerkenswert ist noch dee EinfluB der Plattenriicklage, %
den man an Hand der Able 8 und 10 sehen kann, Das o
Zurackverlogen der Platte aufl Abb. 10 bewirkt cinen Ver

lust an Birviswirkung, allerdings unter gleichzeitigem Riei
nerwerden der Anderungen vog Sturzflugmoment und Null

auftricsrichtung. Dennoch ist es giustigee, wenn es die Kon

struktion zulabt, die Bremsplatten weitee vorn anzubringen

da man vorn wit einer kleineren Bremsfliche suskommt wnd
tlie geringfugige \ enchlechterung dee anderen Eigenschalten
durh die Plattcaverklvinerung citgemacht wird
i v toismiBig  Klei Breowwiderstinde  de
gels sind daraufl zurtckcufiheen, daB dabei die
wsplatte nicht in die Breite wirken kann.
Der Revhteckfligel verwirklicht also das ebene Problem

NL Druckvertellung um eln Profll mif Bremsplatten.,
Die obenerwahnte Ve lerung des Lingsmomentes bei
Auwesenheit ciner Bremsklappe hatte ein Vorzeichen, dus
den Erwartungen v el Anbringen ciner Bren
klappe auf der Unt Profiles bewirkt cin schwa
h,(.g Moment. | Erscheinung ar
machen, seien 2um Schiub Druckverteilungsme ssungen mit (2 Abb
1
1

il 40 12 such fhs “ " - " Platte Vi Flagelflache)
g ) tatischie Untersuchungen Wert | ay (Platte Vil Fligelfliche)

Anderung der Nullauftriebsrichiug

“haulw) A v x » s von Bremsplatten mit verschiedenem >
)

Abb, 18, MeBergebnisee cloes Rechteckfligels mit durchgebender Bremsplatte und verschiedenen Schiitzen,
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platte hervorgerufene ortliche Drucksprung ist von Zusatzmomente liefern. Daraus folgt iibrigens, daB es auf

iBe des Staudrucks. der Unterseite des Profiles immer einen Anbrinxunmpunkt
Iv. Z ent & {\ﬂ:ﬁlll:l'l Platte gibt, fiir den die Zusatzmomente gleich Null

Verkleinerung zu hoher Hturll’lumshwindigkeih-n T "

h wirksam durch das Ausfahren von Bremsklappen Die shasute Orilbe dor

n. Diese besitzen jedoch auBer ihrer Bremswirkung

Momonlenﬁndnrung der unter-
suchten Plattenanordnungen wird wie vorher durch griBeres
ihe unangenchmer Eigenschaften : Drehung der Null- :;':}u?verhillnls sid e Anniiherung an den Rumpf ver.

srichtung, Veriinderung des Sturzflugmomentes und umrl.. g R S
ing eines sehr kriftigen Totwassers. Im einzelnen Da die ’\f'h""““"“ Yo ""‘m‘"h“"'.'. e !'t“l'“k"‘,t“'
ch folgendes: griinden nur in der Gegend dor_ llolﬂ.w miglich ist, also im
remswirkung. Auf die Bremswirkung hat die An. VOrderen To[l des Profiles, empfiehlt sich die Anh_ﬂnmmg auf
gsstelle am Profil (Riicklage) den groBten Einflup, 9er Unterseite, da hier durch das schwanzlastige Zusatz-
vordere Lagen stiirkere Bremswirkung besitzen als ™M0ment eine Enllm«lu(lx des .\'lunflumnoml-n‘tm eintritt. An
Bei ¢, = 0 ist die Bremswirkung bei Anbringung der Hand von l)rur.kverlmlung'xmmununn liBt sich eine Erk_lii-
"““;'h_r_ oder Unterseite etwa gleich stark. Bei An- TUng des Vorl.ﬂvl(‘,hl'm des Ituuulzmomu-nhm m-!wn. Icfc zeigt
& aufl der Unterseite erhiilt man bei wachsendem e Sich, daB der 1 r_ltardrurlf hinter der Platte bei Anbringung
kes Nachlassen der Bremswirkung. Das s'_"‘,“wr‘f auf der l:nlumrllﬁ dl'ﬂ‘ H(im-h’; ein m‘hwunzlx.mhm Zusatz-
der Bremsplatte hat auf die Bremswirkung ebenso  ™0ment liefern muB, Fir statische Z?\'t‘l'l(l"ﬁmd die Druck-
EinfluB wie die Seitenlage. \'¢-rl<-|lungsmu9ulllg|'n wertvoll, de (ll(" iiblichen Verfahren
die Entscheidung der Frage, wo man die Platten D¢ derartig kriftigen Stirungen eine Vorausberechnung un-

iBigerweise anbringt, kann man also die Bremswir-  MOglich mnrl'u'n. ;
nn ziemlich weitgehend auBer Betracht lassen, wenn b Vermoldunxu{mngn-m-hmer Totwasserwirkun-
fiir sorgt, daB die Platten moglichst weit vorn ange- gen. l'nl»rsu.rhunm-n im Tntw«mm-r‘d«-r Bremsplatte zeigen,
werden. Die Spannweite wird man zweckmiiBiger-  daB die Anbringung von Spalten zwischen Fliigel und Platte
cinrichten, daB nur eine der Ruderklappen an der  die unangenehmen Wirkungen des Totwassers stark mildern.
ante des Fliigels vom Totwasser getroffen wird, Durch Messungen an einem Flugzvu.unlodl-l! und einem Nor-
Drehung der Nullnuﬂriebnrirhlunu. Bei An-  malfliigel wird n:n‘rhgewic-s.en, daB lll1“ Anl-rm.mmu von Spal-
der Platten auf der Fliigeloberseite erhilt man ten nur glinstig ist, da e Bremswirkung Jjedenfalls nicht
itverschlechternde), bei Anbringung auf der nachliBt und gleichzeitig die Becinflussung von Sturzflug-
negative (sichtverbessernde) Drehung der moment und Nulluur!rln-lmrh:h!unu geringer wird,
psrichtung. Die absolute GriBe des Drehwinkels
V. Sehrifttum,

rch groBeres Seitenverhiiltnis, [1] H. Muttray, Uber die GriBe der Berichtigungsbeiwerte

rch Anniiberung der Platte an den Rumpt. fiir Widerstand und Anstellwinkel bei Freistrahlen von

nderung des Sturzflugmomentes. Beschriinkt elliptischem  Querschnitt. Luftf.-Forsch. Bd. 12 (1935)

i aul die hier durchgemessenen Riicklagen der Platte Lfg. 8, 8. 265,

30 vH der Tiefe, so wird wie unter 1V, 2.das Vor- (2] Ergebnisse der Aerodynamischen Versuchsanstalt zu

der .\Iomcnh-nunderung durch die Anbringung auf Gittingen, 11, Lieferung, Miinchen 1923, Verlag Olden-

ber- oder Unterseite bestimmt. (Oberseite: bourg, 8. 34, Zahlentafel 41. Abgedruckt in Hiitte, des

“'Lur_‘f?i 1 ! | it Unterseite: schwanzlastige Zusat ite.) I . s Taschenbuch, I, Berlin 1931, 26. Auflage,
i B W { hrinkung auf den Vorderteil des Profiles war des- S, 390,

(. S st S 3 wendig, weil auf der Unterseite am Auslauf des [3] H. Jacobs, Luftbremsen fiir Segelflugzeuge, Luft-
= .r> T = 2 lelelelds angebrachte Spreizklappen bekanntlich kopflastige wissen Bd. 4 (1937) Nr. 7, 8. 207,
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Druckverteilungsmessung an eine Rechteckflagel miy Bremsklappe.

sitzen, da bei Anbringung von Bremsklappen die dblichen
Itechenmethoden zur Bestimmung der Druckverteilung um
vin Profil versagen,

.. Diese Messungen wurden bereits vor Fertigsteliung des
Windkanala dep l'lrnst-Ileinknl-l-'luguug\\'erkn in der Aero-
dynamischen Versuchsanstait Gottingen E. V, durchgefihrt.
Der hierzu benulage Rechteckfligel besaB eine Spanaweile
yon 4,00 m bei einer Tiefe von 0,95 m, Sein durchlaufend

¢ Volbung von 2,4 vl der
1o 7o {in 40 v 11 der Tiefe) und eine groBte Dicke von 16,5 vH
der Tiefe, Die l)ruckmmungw-n wurden In der Mitte der
Spunnweite des Fligels bei » 30 mi/s ausgefithrt. Die
Bremsplatte war in 48 vH der Tiefe angebracht,
In Abb. 13 ist das Ergebnig rusammengestelit. Ein Druck-
unstieg vor der Platte ist deutlich zy erkennen. Das schwanz-
L. :iu.lhgw .'\lo;nﬂll! l'lll‘ln!ell! iedoch durch dle nichi unbetricht-
§ AN 12, Dremuwiriung und Xndcrung der Nuluattriebori escr aperdrucke hinter der Bremsplatte. Die Wirkun
(20 Abb, 11) oo tPlatle = 1 v} Fig rlﬂ:l"il‘;': sy diescr Uulerdrucke {iberwlegt bler\l:-:-i[;lodx:ll.e Df:ed}:‘r:;:md'ig
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