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Vorwort

Die vorliegende Arbeit befafit sich mit der Verminderung des Reibungs-
widerstandes durch lingeres Laminarhalten der Grenzschicht, insbesondere
mit Hilfe von Grenzschicht-Absaugung. In den ersten Kapiteln werden die
bisherigen Arbeiten iiber dieses Gebiet, die Ursachen des Grenzschichtum-
schlags und einige Laminarprofile ohne Grenzschicht-Absaugung behandelt.
AnschlieBend werden Versuche mit laminaren Absaugprofilen mitgeteilt.
Das Verhalten der Absaugschlitze bei laminarer Grenzschicht-Absaugung
wurde gesondert untersucht.

Die vorliegende Arbeit wurde im Jahre 1940 begonnen und von der
Studienkommission fiir Luftfahrt finanziell unterstiitzt. Es .ist mir eine an-
genehme Pflicht, an dieser Stelle der Studienkommission fiir Luftfahrt und
besonders ihrem Prisidenten, Herrn Prof. Dr. J. Ackeref, fiir tatkriftige
Unterstiitzung der Arbeit bestens zu danken.
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1. KAPITEL
Einleitung, Ubersicht

1. Allgemeines

Der Luftwiderstand eines Flugzeuges setzt sich aus dem induzierten
Widerstand, dem Reibungs- und Druckwiderstand von Fliigel, Rumpf, Leit-
werk und eventuell dem Kiihlerwiderstand zusammen. Der Reibungswider-
stand ist zum Hauptwiderstandsanteil geworden. Die Verminderung der Ober-
flachenreibung wurde deshalb in den letzten Jahren sehr aktuell.

Da die laminare Reibung im allgemeinen wesentlich niedriger als die
turbulente Reibung ist, konnte der Reibungswiderstand durch moglichst
langes Laminarhalten der Grenzschicht verringert werden. Bei den hier be-
schriebenen Versuchen wurde die vollstindige Laminarhaltung der Grenz-
schicht bis zur Fliigelhinterkante als Ziel gesetzt.

2. Bisherige Arbeiten iiber die Verminderung der Reibungs-
und Profilwiderstinde und iiber zugehodrige Gebiete

a) Die Moglichkeit der Reibungsverminderung durch lingeres Laminar-
halten der Grenzschicht wurde von B. M. Jones (1) erwahnt. B. M.Jones be-
wies spiter (2), daB im Fluge an sauber ausgefiihrten Tragfliigelprofilen
wesentlich ausgedehntere laminare Grenzschichten mit weiter zuriickliegen-
dem Umschlagspunkt auftreten kénnen, als bisher erwartet wurde (siehe
auch Serby, Morgan und Cooper (3)). In welchem MaBe die Umschlagslage
den Reibungs- und Profilwiderstand beeinfluBt, wurde von B. M. Jones (2),
Squire-Young (4), Pretsch (5), Serby, Morgan und Cooper (3) untersucht.

Danach sollten mit weiter zuriickliegendem Umschlag niedrige Profil-
widerstinde selbst mit dickeren Profilen bei groBeren Reynolds’schen Zahlen
Re moglich sein. Messungen an derartigen ,Laminarprofilen’ ergaben in
der Tat wesentlich kleinere Profilwiderstinde, besonders bei schwacher
duBerer Turbulenz und gréBeren Re (6), (7), (8). Im Laufe des zweiten
Weltkrieges wurden diese Laminarprofile in verschiedenen Lindern ein-
gehend untersucht.

b) Die Umschlagslage hingt hauptsichlich von der duBeren Druckver-
teilung, der duBeren Turbulenz, der Beschaffenheit und Kriimmung der Ober-
flache ab. Der EinfluB der duBeren Druckverteilung auf die Umschlagslage
wurde von B.M.Jones (2), Serby, Morgan und Cooper (3), Hall und His-
lop (10), G.J. Taylor (11), Fage und Preston (12), Schubauer (13), Fage (14)
usw. untersucht. Flugmessungen von Jones (2), Serby, Morgan und Coo-
per (3) und des N.A.C.A.(9), (15) zeigten, daB bei sauberer Oberfliche
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der Umschlag im Fluge im allgemeinen in der Gegend des laminaren Ab-
l6sungspunktes erfolgt, selbst bei hoheren Reynolds’schen Zahlen. Wind-
kanalversuche bei miBigen Re zeigten, daB der Umschlag nach einem schwa-
chen Druckanstieg im allgemeinen kurz nach dem laminaren Ablésungspunkt
erfolgt, solange die duBlere Turbulenz ohne EinfluB auf den Umschlag ist
(z. B. Hall und Hislop (10)). An Rotationskérpern wurde ein dhnliches Um-
schlagsverhalten festgestellt (16).

c) Unter dem Einfluf§ einer duBeren Turbulenz erfolgt der Umschlag
bei groBeren Re unter Umstinden wesentlich frither vor dem laminaren Ab-
l6sungspunkt. Die Abhingigkeit des Umschlags von einer duBeren Turbulenz
wurde von G.J.Taylor (11), (17), (18), von Karman (19), (20), Dryden (21),
(22), (23), (24), L.Prandt! (z.B.(25)), Schlichting (26), (27), Tollmien
(28), (29), Schubauer (13), Fage und Preston (12), Fage (30) etc. studiert.
Bei schwicherer duBerer Turbulenz werden im allgemeinen héhere kritische
Reynolds’sche Zahlen im Umschlagspunkt erreicht, siche z.B. B. M. Jones
(2), Hall und Hislop (10), Tani(7), Lewis (6), siehe auch (15). Bei be-
schleunigter Stréomung ergeben sich ebenfalls hohere kritische Re, siehe
Dryden (21), Pefers (31).

d) Fiir die Anwendung der Laminarprofile im Fluge bei hoheren Re
ist die Kenntnis der atmosphirischen Turbulenz und deren Einflu auf den
Umschlag wichtig. Die atmosphirische Turbulenz wurde im Fluge mit Hitz-
drihten unter anderem von Sfephens und Hall (32) untersucht. Die beiden
Verfasser kamen zum Schlusse, daB bei ihren Versuchen die Turbulenz der
Atmosphire auf den Umschlag von verschwindendem EinfluB war.

Amerikanische Flugmessungen an einem 15,9 oo dicken Laminarprofil bei
Re — 17 - 108 bestitigen dies (15).

Der EinfluB der Wandkriimmung auf den Umschlag wurde experimentell
z.B. von M. und F. Clauser (33) und theoretisch von H.Gdrtler (34) un-
tersucht. Die Messungen von Clauser ergaben bei konvexer bezw. konkaver
Wandkriimmung hoéhere bzw. tiefere Re beim Umschlag als mit der geraden
Wand (siehe auch L. Prandtl (35) und Rayleigh (86)).

e) Der EinfluB von Oberflichenstérungen auf den Umschlag (Rauhig-
keiten, Turbulenzdrihte, Stolperdrihte, Nieten, Blechstofle, Undichtheiten
der Oberfliche, Wellen etc.) wurde z. B. von Young (36), Hood (37), Tani
(38), Fage und Preston (12) untersucht. Eigene Versuche zeigten, daB La-
minarprofile bei gréBeren Re auf Wellen in der Oberfliche empfindlich sind
und daB Undichtheiten der Oberfliche vermieden werden miissen, um ein
Heraussaugen von Luft aus dem Fliigelinnern und dadurch ein Turbulent-
werden der Grenzschicht zu vermeiden.

f) Die Druckverteilung geeigneter Profilformen kann mit der konfor-
men Abbildung z.B. nach T/heodorsen (39) gerechnet werden (siehe auch
(40), (41), (42)). Die Singularititenmethoden, die das Profil durch Wirbel,
Quellen und Senken ersetzen, brauchen weniger Zeit bei der numecrischen
Durchrechnung, sind aber weniger genau. Aus der Druckverteilung 148t sich
die Grenzschichtentwicklung im laminaren und turbulenten Teil des Profils
" berechnen,

g) Die laminare Grenzschichtentwicklung 148t sich z. B. nach Pohlhau-
sen (43), Falkner und Skan (44), Falkner (45), (46), Howarth (48) bestim-
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men. Bei miBig beschleunigter und schwach verzégerter Stromung ist das
Niaherungsverfahren von Pohlhausen gut brauchbar, wie ein Vergleich mit
dem Verfahren von Falkner (45), (46) fiir einen duBeren Geschwindigkeits-
verlauf U = k- xm zeigt. Die laminare Plattenreibung (Druckgradient Null)
- wird nach Pohlhausen um 3,3 oo iiberschitzt. (Vergleich mit Blasius (47)).
Die laminare Ablésung beginnt nach Howarth (48) im Falle der duBeren
2
Geschwindigkeitsverteilung U =Uy — b - x bei l:%-u'g — 17,5 statt 1=
~— 12 nach Pohlhausen. Fiir den Fall U = £ - x—0.0904 ergibt das Verfahrea von
Falkner (45), (46) schon bei A=~ — 5 Grenzschichtprofile mit vertikaler
Tangente.

Eine Zusammenstellung verschiedener Verfahren zur Berechnung der
laminaren Grenzschichtentwicklung gab Howarth (51) an. L. Prandtl {49)
und H. Gdrtler (50) untersuchten die laminare Grenzschichtentwicklung exakt
und verglichen die verschiedenen bekannten Losungen miteinander.

Fiir den dreidimensionalen Fall entwickelte Tomofika (52) eine dem
Pohlhausenverfahren entsprechende Methode.

h) Die turbulente Grenzschichtentwicklung kann nach A.Buri (53),
Gruschwitz (54), Kehl (55), Squire-Young (4), Young (56) berechnet werden.
In den meisten Fillen wurde die turbulente Wandschubspannung gleich wie

bei der turbulenten ebenen Platte ohne Druckgradient bei gleichen Res gesetzt.
]

Das Verhiltnis % = H wurde haufig als konstant angenommen ({ = 1,4

bei nicht zu starkem Druckanstieg). / konnte sonst aus turbulenten Grenz-
schichtmessungen in Abhingigkeit des Druckanstiegs bestimmt werden (siehe
z. B. Gruschwitz (54)). Die turbulente Grenzschichtentwicklung an der ebenen
Platte ohne Druckgradient wurde von 7h.v. Karman (57), (58) und L. Prandt!
(59) untersucht.

Die Grenzschichtentwicklung im Nachlauf kann z. B. nach Squire-Y oung
(4) gerechnet werden.

3. EinfluB der Umschlagslage auf den Profilwiderstand bei
groBeren Reynolds'schen Zahlen; Zielsetzung

Fiir flach gewdlbte Profile verschiedener Dicke d/f wurde bei Re =15 -106
der Profilwiderstand nach Squire-Young (4) fiir verschiedene Umschlags-
lagen x/f gerechnet; siehe Fig. 1. Ferner wurde der Profilwiderstand fiir ein
16 oo dickes Profil bei verschiedenen Re und verschiedenen Umschlagslagen
berechnet, siehe Fig. 2.

Mit wachsender Umschlagsriicklage wiirde c¢,.. bei hoheren Re auf
niedrige Werte sinken. Im Idealfall der vollstindigen Laminarhaltung bis
zur Hinterkante wiirden selbst dickere Profile sehr niedrige Widerstinde
bei groBeren Re ergeben. Dickere Profile sind statisch giinstiger und er-
lauben groBere Spannweiten, wodurch der induzierte Widerstand herabge-
setzt wird, der durch die Verminderung des Reibungswiderstandes wieder
starker ins Gewicht fallen wiirde. AuBerdem ermoglichen dickere Profile
giinstigeren Einbau fiir Betriebsstoffbehilter, Lasten, Triebwerke und even-
tuell Absaugleitungen im Fliigel. Ferner weisen dickere Profile hoéheren
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Maximalauftrieb mit geeigneten Landehilfen auf. Bei schnelleren Flugzeugen
diirfte die groBte Profildicke durch die Forderung geniigend kleiner Uber-
geschwindigkeiten bedingt sein, um hohe Mach’sche Zahlen ohne Verdich-

tungsstéfe zu erreichen.
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“Aus diesen Uberlegungen heraus wurde folgendes Ziel gesetzt:

. Entwicklung dickerer Profile mit geringen Ubergeschwindigkeiten, bei
denen die Grenzschicht im Fluge bei hohen Reynolds’schen Zahlen bis még-
lichst weit hinten, wenn mdéglich bis zur Hinterkante laminar bleibt. Der
Maximalauftrieb fiir Start und Landung soll mdglichst hoch sein.

Die Mdglichkeiten einer weitgehenden Laminarhaltung der Grenzschicht
sind z. B. folgende:

1. Anwendung von Profilformen, bei denen durch besondere Formge-
bung der Umschlag nach hinten geriickt wird (flache Druckverteilung mit
geringen Ubergeschwindigkeiten und spitem Druckanstieg);

2. Verhindern des Turbulentwerdens der Grenzschicht mit Hilfe der
Grenzschichtabsaugung, eventuell in Kombination mit Profilformen mit
flacher Druckverteilung.

Um die Methoden zur lingeren Laminarhaltung der Grenzschicht zu
studieren, miissen die mutmaBlichen Umschlagsursachen bekannt sein.

2. KAPITEL
Umschlagsursachen

1. EinfluB des duBeren Druckgradienten auf den Umschlag

Umschlagsmessungen zeigten, da der Umschlag im allgemeinen nach
einem schwachen Druckanstieg in der Gegend des laminaren Abldsungs-
punktes erfolgt, solange eine duBere Turbulenz ohne EinfluB} auf den Um-
schlag ist (2), (3), (10), (12), (13), (15), (16), (60). Diese Beobachtungen
wurden durch eigene Versuche z.B. an einem NACA 0010-Profil (Fig.3),
an einem 10 ¢ und 14 oo dicken Laminarprofil (Fig. 4. u. 5), an einem Rota-
tionskorper (Fig. 6) und bei spiteren laminaren Absaugversuchen bestitigt.
Mit wachsenden Re riickt der Umschlag nach vorn, bei den Laminarprofilen
langsamer als bei den bisher iiblichen Profilen.

Diese Versuche, sowie die Versuche von Kap. 3 und die spiteren Ab-
saugversuche von Kap. 4, 4C, Kap.6,3, Kap. 7 und 8 wurden im groBen
Windkanal des Institutes durchgefuhrt der in (61a) beschirieben ist. Die
Windkanal-Turbulenz betrug

_ V”T“’ . .
Uo =g = 0,0040 = 0,0045.

Der Druckgradient in der einstellbaren MeBstrecke ist sehr klein.
In Fig. 3 ist die Druckverteilung 7 an einem NACA-0010-Profil (bisher
0
iibliche Profilform) bei ¢,=0 und verschiedenen Re:UTot langs der Tiefe

aufgetragen. (U, = ungestorte Anstromgeschwindigkeit, ¢ = Tiefe = 0,60 m).
Der statische Druck p wurde mit 0,5 mm & Bohrungen gegeniiber dem sta-
tischen Druck p, in der MeBstrecke bei ausgebautem Fliigel gemessen. Der
ungestorte Anstromstaudruck war g,= g, — p, (g,= ungestorter Gesamt-

11



druck) *). Die Umschlagslagen (Pfeile) wurden aus dem Knick in den Druck-
verteilungskurven beim Umschlag ermittelt (vergleiche Umschlagsmessungen
an NACA 0010-Profil mit Petrolru-Anstrich und Stethoskop (61c)). Bei
groferen Re wurde die Bestimmung der Umschlagslage aus dem Knick in
den Druckverteilungen unsicher. Mit wachsenden Re riickt der Umschlag
rasch nach vorn.
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Fig. 3. Druckverteilungen lings der Tiefe am Profil NACA 0010 bei verschiedenen Re;

¢, = 0. (Die Druckverteilungen fiir die verschiedenen Re sind jeweils um Ap/g,= 0,1

vertikal nach unten verschoben). Der Umschlagsbeginn ist durch Pfeile gekennzeichnet.
¢t = 0,60 m.

D45

—=
8

In Fig. 4 und 5 ist die Druckverteilung p/g, von zwei Laminarprofilen
(Fig. 12) mit d/t =100, {= 0,74 m; d/t =14 o, { = 0,70 m iiber der Tiefe
aufgetragen. Der statische Druck p wurde mit einem statischen Druckrohr
von d= 2,0 mm Durchmesser, das tangential in Stromungsrichtung auf die
Mefstelle gelegt wurde, gegeniiber p, (stat. Druck in der MeBstrecke bei
ausgebautem Fliigel) gemessen. Die vier 0,4 mm © statischen Druckanschluf3-
bohrungen des statischen Druckrohrs befanden sich 10 mm hinter dem halb-

*) Durch eine ringférmige Ausgleichs6ffnung am Ende der geschlosenen MeB-
strecke wird erreicht, daB hier Atmosphirendruck herrscht (bei ein- und ausgebautem
Modell). Der ungestorte statische Druck bei eingebautem Modell sehr weit vor diesem
ist annihernd gleich gro8 wie der statische Druck p, in der MeBstrecke am Orte des
Modells, wenn dieses ausgebaut ist (Vernachlissigung der Delle hinter Modell und
Aufhingung).

Selbstverstindlich werden dadurch die Profileigenschaften so angegeben, wie wenn
das Profil in einem geschlossenen Kanal und nicht im unbegrenzten Luftstrom arbeitet.
Da die hier untersuchten Modelle relativ klein zum Kanalquerschnitt (2,1 X 3 m,
8-eckig) waren, wurde von einer diesbeziiglichen Strahlkorrektur abgesehen (iiber eine
entsprechende Korrektur von ¢, U, p, bel groBeren Modellabmessungen ber 2-dimen-
sionaler Stromung siehe Kap. 8).
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runden Kopf und 100 mm vor dem Haltestiel von 3,0 mm @. Ein Vergleich
von Druckverteilungsmessungen an einem 14,7 oo dicken Laminarprofil von
2,4 oo Wolbung der Profil-Mittellinie ergab, daB p/g, auf der Ober- bzw.
Unterseite mit dem statischen Druckrohr im Mittel um 0,007 bzw. 0,004
zu hoch gemessen wurde, verglichen mit der Messung mit statischen Druck-
anschluBbohrungen.
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Laminarprofil d/¢{ = 0,140 (Fig. 12), /= 0,70 m. Druckverteilungen lings der

Tiefe und Umschlagsbeginn (vertikale Pfeile) bei stoBfreiem Eintritt. Die untere Figur
zeigt die Druckverteilungen im hinteren Teil des Profils bei verschiedenen Re in ver-
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Laminarprofil d/t = 0,10 (Fig. 12), /= 0,74 m. Druckverteilung lings der

Tiefe und Umschlagsbeginn (vertikaler Pfeil) bei stoBfreiem Eintritt, Re = 1,735 . 108,
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Der Umschlag (Pfeil) wurde mit dem Stethoskop (61c) und aus dem
Knick in den Druckverteilungskurven (14) bestimmt.

In_ Fig. 6 ist die Druckverteilung 7,]{ an einem Rotationskérper von
D 0
L U-L ) .
denen Re;= — aufgetragen; (D ==groBter Durchmesser des Rotations-

=0,212 in 0,47- L von vorn bei symmetrischer Anstromung bei verschie- '

korpers, L =Linge des Rotationskérpers = 0,85 m).

Der Rotationskérper wurde von hinten durch einen zylindrischen Halte-
stiel gehalten, wobei Verspannungen am Korper vermieden wurden. p wurde
gegeniiber p, (stat. Druck im Kanal bei ausgebautem Modell) mit einem
2,0 mm @ statischen Druckrohr gemessen.

,
Ry
400
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L=850mm
ROTATIONSKBRPER % - 0212
[
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-0z | 4 . L
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\.lq3 Platte
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Fig.6. Rotationskérper d/L = 0,212, Anstellwinkel = 0°. Druckverteilung und Um-

schlagsbeginn (vertikaler Pfeil) bei Re; = 1,62- 106 und 2,29 - 108, Widerstandsverlauf

o, in Abhingigkeit von Re; =U - L/v (c,, ist bezogen auf die Korperoberfliche). Der
Widerstandsanstieg bei groBeren Re ist durch die Windkanalturbulenz bedingt.

Die Umschlagslage (Pfeil) wurde mit dem Stethoskop und aus dem
Knick in der Druckverteilungskurve ermittelt. Die geringen Ubergeschwin-
digkeiten ergeben einen weit hinten liegenden Druckanstieg und Umschlag.

Widerstandsmessungen: Am Ende des Rotationskérpers am Ubergang
zum Haltestiel wurden die Grenzschichtprofile bei symmetrischer Anstro-
mung bei verschiedenen Re; gemessen. Der Gesamtdruck g in der Grenz-
schicht wurde mit einem flachen Gesamtdruckrohr von 0,2 mm X 2,5 mm
Querschnitt innen und 0,5 mm &uBerer Hohe bestimmt. Der statische Druck
in der Grenzschicht wurde mit einem 2,0 mm stat. Druckrohr gemessen. Aus
der Grenzschichtmessung am Ende des Korpers wurde die Impulsmangel-
fliche »., weit hinten beim ungestorten statischen Druck p, nach Young (56)
berechnet.

(xm =2n j % (1——%) .r-dr weit hinten.)
Delle
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Der Widerstandsbeiwert ¢, , bzw. ¢,,,, bezogen auf die Koérperoberfliche
0= 0,369 m? bzw. den Hauptspantquerschnitt —Z— - D? = 0,0254 m?, wird dann:

o — 2 Yoo o — 2 Yoo 2% V3 = 0,0570 m2
Yo— o' "HT %Dg T T (y = Volumen).
cwo(Rey) ist in Fig. 6 aufgetragen. c,, sinkt mit Re, zunichst dhnlich wie
die Reibung der laminaren ebenen Platte (c,, =%, siehe Blasius (47))
e

und steigt bei héheren Re; wieder an infolge stirkerem nach vorn Wandern
des Umschlags (Stethoskop-Feststellungen), bedingt durch die Kanalturbu-
lenz. Der kleinste auf die Hauptspantfliche bezogene Widerstandsbeiwert
ergab sich zu ¢, ,, = 0,0196. Bei kleineren Re zeigten Stethoskop-Beobach-

tungen, daB die Grenzschicht am Korperende laminar ablést und nicht mehr
richtig turbulent wieder anliegt, wodurch der Druck- und Gesamtwiderstand
stark vergrofert werden.

Die Umschlagslage kann auf verschiedene Arten bestimmt werden:

1. aus Hitzdrahtbeobachtungen (siehe z.B. Dryden (21)),

2. durch Messung des Oberflichengesamtdruckes liangs der Tiefe mit
einem feinen Gesamtdruckrohr (2), 10),

3. durch Grenzschichtmessungen (siehe z.B. (16)),

4. aus dem Knick in der Druckverteilungskurve beim Umschlag, bedingt
durch die sprunghafte Abnahme der Verdringungsdicke é* beim Umschlag
(siehe A.Fage (14) und die Druckverteilungskurven der Fig. 3, 4, 5, 6, 39,
40, 77—80 etc., siehe auch Rechnungen von A. Befz (77) bei unstetiger An-
* derung der Kriimmung), ,

5. akustisch durch Stethoskopbeobachtungen (61c),

6. durch PetrolruBanstrich (61c),

7. durch Messung des Grenzschichtgesamtdruckes lings der Tiefe in
groBerem Abstand von der Wand (2).

Solange der Umschlag durch einen duBeren Druckanstieg und nicht durch
eine duBere Turbulenz bedingt ist, erfolgt dieser in einer schmalen verhilt-
nismiBig gut definierten Zone. Die angegebenen Methoden liefern dann die
Umschlagslage im allgemeinen zuverlissig.

MutmaBliche Umschlagsursache: Nach Rayleigh (62), Tietjens (63b),
Tollmien (29) sind laminare Grenzschichtprofile mit Wendepunkt, wie sie
bei Druckanstieg entstehen, unstabil. Umschlagsversuche zeigten, daB der
Umschlag eintritt, wenn laminare Grenzschichtprofile mit einer schwachen
Riickwirtsstromung in Wandnihe entstehen (siehe z. B. (10), (13), (78)),
was durch eigene Umschlagsbeobachtungen mit PetrolruBanstrich bei mitt-
leren Re bestatigt wurde. Es scheint, daB fiir den Umschlag die Entstehung
geniigend starker Wirbel in unmittelbarer Wandnihe, wie sie z. B. bei stir-
kerem laminarem Druckanstieg, bei Unstetigkeiten in der Oberfliche, durch
eine duBere Turbulenz oder bei Rohrstrémungen mit scharfkantigem Ein-
lauf entstehen, notwendig ist (siehe L. Prandfl (63a), J. Patry (64), L.
Schiller (79).
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Die Reynolds’sche Zahl Re,:UT'l, bezogen auf die Distanz / zwischen

dem laminaren Abldsungspunkt und dem Umschlagsbeginn, ergab sich zu
Re; = 40 000 = 70 000, solange die duBere Turbulenz ohne EinfluB auf den
Umschlag ist (siehe (9), (10), Bestitigung durch eigene Messungen).
U = mittlere Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht zwischen lamina-
rem Ablésungspunkt und Umschlagsbeginm.

Bei sehr schwacher duBerer Turbulenz und groéBeren Re diirfte der
Umschlag bei Laminarprofilen in der Gegend des laminaren Ablosungs-
punktes zu erwarten sein.

2. EinfluB einer duBeren Turbulenz auf den Umschlag;
Turbulenz der Atmosphire

a) Verschiedene Widerstandsmessungen und Umschlagsmessungen an
ebenen Platten, Profilen und Rotationskérpern hatten gezeigt, daBi bei
groBeren Reynolds’schen Zahlen der Umschlag unter dem EinfluB der duBeren
Turbulenz wesentlich weiter vorn erfolgt und der Widerstand wieder ansteigt.

CWoo
0007 4
0006
0005 &L CWoopmp, (Re) a///f=o,74o
N
- 0004 \‘;\"\ /
~
~ =010
0,003
™~ oy,
N@
%
Gd | —
o.ooz i e

o8 1w0f12 15 2 25 31°

Fig.7. Laminarprofil d/f—= 0,140, ¢{=0,70m (Fig.12); d/t=0,10, {=10,74m
(Fig. 12); Minimaler Profilwiderstand ¢, o, ;i (Re) (Impulsmessungen). Der Wider-
standsanstieg bei groBeren Re ist durch die Windkanalturbulenz bedingt, siehe auch Fig. 8.

Dieselbe Feststellung wurde bei eigenen Versuchen an Laminarprofilen ohne
Grenzschicht-Absaugung (siehe z.B. ¢,.. (Re) eines 3,35 ¢ dicken Profils
(Kap. 7: Fig. 88, Kurve a und zugehorige Umschlagslage, Fig. 89), ferner
Fig. 7, 8 und 10) und an einem Rotationskérper mit flacher Druckvertei-
lung und weit hinten liegendem Umschlag (Fig. 6, Kap. 2,1) gemacht. Bei
groBeren Reynolds’schen Zahlen wurden in der Grenzschicht mit dem Stetho-
skop vereinzelte turbulente Stofie festgestellt, die stromabwirts mit zu-
nehmender Grenzschichtdicke immer haufiger werden, bis die Grenzschicht
ausgebildet turbulent wird. Der Umschlag erfolgt in einem mehr oder we-
niger breiten Umschlagsbereich, dessen Lage nach den in Kapitel 2,1 an-
gegebenen Methoden schwieriger zu ermitteln ist als beim Umschlag infolge
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duBerem Druckanstieg. Bei Laminarprofilen mit Grenzschicht-Absaugung
wurde bei groBeren Re=U,-{/r ebenfalls ein Wiederansteigen des Profil-
widerstandes infolge der duBleren Turbulenz festgestellt (Fig. 18, 88, 95 von
Kap. 4,4, c; Kap. 7 und 8).

10 15 20 2510° Re  3010°
T

Xo
T ——

o8 —

e e =2
%9 x% 3

s

05 T~

Fig.8. Laminarprofil d/¢ = 0,140, /= 0,70 m (Fig. 12). Umschlagslage auf der Ober-
seite bei verschiedenen Re (Stethoskopbeobachtungen). a, = Umschlagsbeginn, x, = Be-
ginn der ausgebildeten turbulenten Grenzschicht, gemessen von vorn.

b) Umschlagsursachen beim Umschlag infolge einer duBeren Turbulenz.
Durch die duBeren turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen entstehen in
einer laminaren Grenzschicht betrichtliche Geschwindigkeitsschwankungen
in Stromungsrichtung (siehe Tollmien (28b), G.J.Taylor (11), (18), Dryden
(21)), wodurch kurzzeitig unstabile Grenzschichtprofile mit Wendepunkt und
schlieBlich Riickwirtsstromung in Wandndhe entstehen. Der Umschlag er-
folgt dann wie bei stirkerem laminarem Druckanstieg infolge Entstehung
von Wirbeln an der Oberfliche. Es entstehen einzelne turbulente StoBe, die
stromabwirts mit wachsender Grenzschichtdicke immer hiufiger werden, bis
die Grenzschicht ausgebildet turbulent ist.

G.J.Taylor (18), Hall und Hislop (10), Fage und Preston (12), Fage
(30) versuchten, ein Kriterium fiir den Umschlag infolge einer duBeren Tur-
bulenz zu finden. Sie nahmen an, daB der Umschlag beginnt, wenn unter der
Wirkung der duBeren turbulenten Druckschwankungen momentan Grenz-

schichtprofile mit vertikaler Tangente entstehen, d. h.: Apoumausen = — 12, bzw.
dessen quadratischer Mittelwert
02 1 (dp\ ..
V= — ” U(?ﬁ) = A pritisch -

Nach G.J. Taylor (11), (18) entstehen bei einer duBeren Turbulenz tur-
bulente Druckschwankungen, deren quadratischer Mittelwert bei isotroper
Turbulenz

(L) = (2] = y2-¢- % vetrigs, wobe w = 7
V(dx =)= ﬁgz betriigt, wobei #'* = ur®.

A, ist eine Gro6Be, die mit der Diffusion in einer turbulenten Strémung zu-
sammenhdngt (1, = Diffusionslinge).

(2, und A (mittlere GroBe der kleinsten fiir die Dissipation maBgeben-
den Wirbel) wurden z. B. von Hall und Hislop (10) experimentell aus Tem-
peraturverteilungsmessungen hinter einem geheizten Draht und aus Korrela-
tionsmessungen hinter Gittern bestimmt.)
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Durch Einsetzen von (Z—f) leitet Taylor fiir isotrope Turbulenz hinter
einem Gitter (Maschenweite M) ab, daB die kritische Reynolds’sche Zahl
. - U-x
Rey pritisch = (

14

(B 15) e = (0 (5 4721
M U T Tkt v S \M U A A1’

n

) eine Funktion von
kritisch

wo A = konst.;

A
H_A'VM

Diese Beziehung wurde experimentell von Hall und Hislop (10) nachgepriift.

’

0,2
Re, prisiser, steigt darnach mit abnehmenden Werten (A—J;) . (U

samer an als nach der Theorie; d.h. 4,45, sinkt mit wachsenden Re, g,isisch.
Dies kann vielleicht daraus erklart werden, daB fiir den Umschlag eine ge-
niigend starke Riickstromung an der Wand (1 <— 12) und nicht nur 1= —12
(vertikale Tangente am Geschwindigkeitsprofil) maBgebend ist. Bei kleinen
Re, sind fiir den Umschlag groBere negative A-Werte notig, wenn gleich
starke fiir den Umschlag notwendige Riickstromung (mit gleicher Zirkula-
tion) angenommen wird.

Turbulenz-Kriterium von Fage (30): Unter der Annahme, daf8 der Um-
schlag beginnt, wenn durch die turbulenten Druckschwankungen momentan
ein kritischer negativer 1-Wert erreicht wird, findet Fage, daBl die GroBe

, 0,2
& = 3,35 - Re%S, - (%) ) (%)

nach Taylor.

!

14
< u

) etwas lang-

konstant sein sollte, wo

L = | R,-dy = Turbulenz-MaBstab,
R, = Korrelation fiir Geschwindigkeitsschwankungen in zwei Punkten im Ab-
stand y quer zur Strémung,
Uu.6
Reossiiscn =\ ——
Fage findet, daB mit wachsenden Rey,, . . & abnimmt."
Bei beschleunigter bzw. verzogerter Stromung erfolgt der Umschlag in-

folge duBerer Turbulenz bei hoheren bzw. wesentlich niedrigeren Reg, -Wer-
ten (vergl. z.B. Abb. 3 und 4).

)kritisch im Umschlag.

EinfluB der atmosphirischen Turbulenz auf den Umschlag:

Die Turbulenzmessungen von Sfephens und Hall (32) im Fluge hatten
ergeben, daB bei ihren Versuchen die atmosphidrische Turbulenz von ver-
schwindendem EinfluB auf den Umschlag war. In den meisten Fillen war

der Turbulenzgrad der Atmosphire sehr gering: 220,0003 bei U =46
m/sec in ruhiger Luft; U = Geschwindigkeit auerhalb der Grenzschicht. Bei
unstabiler Luftschichtung wurden wohl wesentlich groBere turbulente
Schwankungen festgestellt (#’/U ~ 0,003 bei U =46 m/sec), die aber nach
Stephens und Hall wegen des bedeutend gréBeren TurbulenzmaBstabes als

18



im Windkanal von untergeordneter Bedeutung auf den Umschiag waren
(GroBe der kleinsten Wirbel =~ 0,3 m). Stephens und Hall stellten im Fluge
in der laminaren Grenzschicht wesentlich geringere Schwankungen fest als
bei Windkanalversuchen (21). Dieselbe Beobachtung wurde bei Versuchen
mit laminaren Grenzschichten in turbulenzarmen Kanilen (6) und bei eigenen
Versuchen mit einer Rohrstromung bei geringer Turbulenz gemacht. Ameri-
kanische Flugmessungen an einem 15,9 o dicken Laminarprofil scheinen zu
bestitigen, daB die atmosphirische Turbulenz auch bei groBeren Re von
geringem Einflub auf den Umschlag ist (15): Bei Re = ? == 19- 108 und
einer Mach’schen Zahl M= 0,52 wurde ¢,., = 0,0030 gemessen, was rech-
nerisch einer mittleren Umschlagslage (Mittel von Ober- und Unterseite)
von ca. 0,68 - ¢ von vorn in der Gegend des laminaren Ablésungspunktes ent-
sprechen wiirde. Aus Grenzschichtrechnungen ergibt sich kurz vor dem Um-
schlag eine Reynolds’sche Zahl Re,,:L—/]%()———%OO, bezogen auf die Im-
pulsmangeldicke & und die Geschwindigkeit U am Rande der Grenzschicht,
d. h. wesentlich mehr als in bisher iiblichen Windkanilen festgestellt wurde.
8
. u u
60 = Impulsmangeldicke = J.OU <1_U) ay,

]
d0* = Verdringungsdicke = J. (1—%)@,
0

wo & = gesamte Grenzschichtdicke,
1z = Geschwindigkeit in der Grenzschicht im Wandabstand y,
U, = Fluggeschwindigkeit.

DaB bei turbulenzfreier Zustromung wesentlich groBere Re erreicht
werden konnen, zeigten eigene Versuche mit einer laminaren Rohrstromung
im Anlaufgebiet.

Versuche mit einer laminaren Rohrstromung im Anlaufgebiet.

Der Zweck dieser Versuche war die Erreichung hoher laminarer Rey-
nolds’scher Zahlen mit einer laminaren Rohrstréomung im Anlaufgebiet.

Versuchsanordnung:

Am einen Ende eines zylindrischen Anticorodalrohres von 6 m Linge
und 0,025 m innerem Durchmesser wurde ein 0,9 m langer konischer Ein-
lauftrichter (groBter Durchmesser am Eintritt 0,18 m) angebracht. Der
Ubergang zum Rohr wurde sanft abgerundet. Am Eintritt des Einlauftrich-
ters befand sich ein Gleichrichter, bestehend aus runden Réhrchen von
3 mm @, ca. 0,1 mm Wandstirke und 0,2 m Linge, die aufeinander geschich-
tet waren. Am andern Rohrende war eine Laval-Diise angeschlossen, die
mit dem evakuierten Uberschallkanal des Institutes (61a) verbunden war.
Die Luft wurde aus dem Raume angesaugt. Auf moglichst geringe Luft-
bewegung am Eintritt des Einlauftrichters wurde geachtet.

Messungen:

Der statische Druck lings des Rohres wurde mit 0,8 mm @ statischen

DruckanschluBbohrungen gegeniiber Atmosphire gemessen. Ferner wurde
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der Grenzschichtzustand lings des Rohres mit dem Stethoskop (61c) ge-
priift, das an die statischen Druckanschliisse angeschlossen wurde. Durch
die Laval-Diise am hintern Rohrende wurde eine konstante Luftgeschwin-
digkeit erreicht und Stérungen von der Antriebsseite auf die Rohrgrenzschicht
wurden vermieden. Mit dieser Versuchsanordnung konnte die Rohrstromung
bis zu betrichtlichen Reynolds’schen Zahlen laminar gehalten werden, wo-
bei allerdings beschleunigte Stromung vorhanden war. Der gréBte Staudruck
am Rohrende in Rohrmitte mit laminarer Grenzschicht bis zum Rohrende be-
trug 180 kg/m2, entsprechend einer Geschwindigkeit von 56,5 m/sec in Rohr-
mitte. Die rechnerische Auswertung nach L.Schiller (83) ergab am Rohr-
ende eine gesamte Grenzschichtdicke o = 6,2 mm und folgende Reynolds’sche
Zahlen:

Reo, = 2400, Repr = 6450 und N, = % (Resx)® = 13,910, wobei

_U-61 _[%( AN :
Rey, = > 61 =) I_U .E,d(R__r),
U = Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht,
—_— U(S]_* . * {6( ll) r . .
Reél*'— v ) (51 -—'0 I—U 'ﬁd(R r),

u = Geschwindigkeit in der Grenzschicht,
r = laufender Radius, R = Rohrradius = 0,0125 m.

Zur Bestimmung der Turbulenz wurden bisher hiufig Kugel- oder Hitz-
drahtmessungen durchgefiihrt. Bei sehr schwacher duBerer Turbulenz wird
besonders der Kugelversuch unsicher. Fiir viele Zwecke, z. B. fiir die Uber-
tragung von Windkanalversuchen an Laminarprofilen auf den Zustand im
Fluge, interessieren hauptsichlich die Re,-Werte, die mit einer flachen Druck-
verteilung laminar erreicht werden konnen; wie diese Werte erreicht werden,
ist oft weniger wichtig.

3. KAPITEL

Laminarprofile mit weit hinten erfolgendem Umschlag
(ohne Grenzschichtabsaugung)

1. Allgemeine Uberlegungen

Da der Umschlag meistens nach einem schwachen Druckanstieg erfolgt,
diirften zur lingeren Laminarhaltung der Grenzschicht Profilformen vorteil-
haft sein, die eine flache Druckverteilung und einen weit hinten liegenden
Druckanstieg aufweisen. Die flache Druckverteilung ergibt geringere Uber-
geschwindigkeiten und dadurch hohere Masch’sche Zahlen ohne Verdich-
tungsstoBe. Ablosungen im Druckanstiegsgebiet miissen selbstverstindlich
vermieden werden.

Profile mit solchen Druckverteilungen weisen die groBte Dicke in
(0,4 +0,5) ¢ von vorn auf.

20



2. Vorversuche an Laminarprofilen bei stoBfreiem Eintritt*)

Einige schwach gewdlbte Laminarprofile verschiedener Dicke wurden

nach diesen Uberlegungen entworfen (Fig. 9).
Der Profilwiderstand wurde bei stoBfreiem Eintritt bei verschiedenen

Re:i;ﬂ-‘mit der Impulsmethode (siehe etwa (61c)) bestimmt (Fig. 10).

NACA 23012 4.022 t=025m
\/\/

9 4 -.0217 t-05Im

_—

7 4 -0069 t=060m

t
Propellerprofil 11 QE- + 009

— rgasam - —_

- t -
f
d
;

4 9.01035 = 0327m

t

(S}.mss F=0358m

Fig.9. Laminarprofile verschiedener Dicke und NACA 23012-Profil.

*) StoBfreier Eintritt: keine Umstromung der Profilmittellinie an der Fliigelnase.
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Die untersuchten Laminarprofile sind bei groBeren Re bisher iiblichen
Profilen gleicher Dicke widerstandsmiBig iiberlegen (Vergleich mit dem
NACA-23012 Profil). Mit steigenden Re sinkt c,. stirker als bei bis-
her iiblichen Profilen. Der Widerstandsanstieg bei groBeren Re, bedingt
durch das raschere Nachvornwandern des Umschlags infolge der duBeren
Turbulenz, beginnt bei héheren Reynolds’schen Zahlen als bei bisher ver-
wendeten Profilen.
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0009 +—N\Kh—To< NACA.23012:aft =0./27C—o.009
00081—— \\ AN % 0008
0007 )\\\ @\‘@ \'O"\-:(& v dfft=0217 / 0007
0006 @ \,\\D\\ \ L '\ta—/‘g
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oL T AN —~©® l/t-o.zsic 0005
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Fig. 10. Profilwiderstand ¢, ., (Re) (Impulsmessungen) der Laminarprofile von Fig.9
und des NACA 23012-Profils bei stoBfreiem Eintritt. Der Widerstandsanstieg bei
gréBeren Re ist durch die Windkanalturbulenz bedingt.

Bei kleineren Re werden die Laminarprofile widerstandsmaBig ungiin-
stiger, da die Grenzschicht zu lange laminar bleibt und dadurch im hinteren
Teil des Profils laminar ablést und nicht mehr einwandfrei turbulent wieder-
anliegt (Stethoskopbeobachtungen). Der Druckwiderstand wird dadurch
stark vergroBert. Durch kiinstliches Turbulentmachen der Grenzschicht
in der Gegend des laminaren AblSsungspunktes kann in vielen Fillen eine
stirkere laminare Ablésung verhindert und ein turbulentes Wiederanliegen
der Grenzschicht erreicht werden, verbunden mit einer entsprechenden Wider-
standsverminderung. So konnte der Widerstand des diinnen Laminarprofils
Nr. 7 bei kleineren Re wesentlich verringert werden durch Ausblasen von
Luft aus feinen Blasléchern, wodurch die Grenzschicht in der Gegend des
laminaren Ablésungspunktes turbulent wurde.

Die Blaslécher von 0,8 mm @ und 5 mm Linge standen senkrecht zur
Fliigeloberfliche und befanden sich auf der Ober- bzw. Unterseite 133 mm
bzw. 91 mm vor der Hinterkante. Die Fliigeltiefe war {= 0,60 m. Die Loch-
teilung betrug 26 mm. Die Gesamtenergie der Blasluft vor den Blaslochern
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war praktisch gleich dem ungestorten Gesamtdruck im Kanal. Hinter den
Blaslochern entstanden turbulente Keile (Beobachtungen mit Stethoskop und
PetrolruBi-Anstrich), die sich rasch vereinigten, wodurch die Grenzschicht
iiber die ganze Spannweite turbulent wurde.

Der mittlere Profilwiderstand c,.. iiber eine Lochteilung wurde mit der

Impulsmethode bei verschiedenen Re = UTot gemessen. Es ergaben sich fol-

gende Widerstinde:
Re = 1,65.105 1,13.10¢ 0,76-10° 0,52 - 10°
cw= 0,0033 0,00365  0,00425  0,0053

Cwoe wurde hauptsichlich im Bereich Re= (0,6 +-1,7) X 10° vermindert.

Eine weitere geringe Widerstandsverringerung bei kleineren Re
(0,3-108+0,6-10%) wurde erreicht, wenn die 0,8 mm @ Blaslocher weiter
vorn am Fliigel angebracht wurden (155 mm bzw. 110 mm vor der Hinter-
kante auf Ober- bzw. Unterseite) bei gleicher Lochteilung.

MeBergebnisse:
Re = 0,33.10% 0,550-10% 068-10¢ 1,10.10°%

cv= 00063 00051 0,0045 0,00395

Bei groBeren Re ist c,.. groBer als bei den weiter hinten liegenden Blas-
léchern.

Die gestrichelte ¢,..-Kurve von Fig.10 des Profils Nr. 7 gibt die opti-
malen c¢,..-Werte an bei giinstigster Lage der Blaslocher in Tiefenrichtung.

Weitere Versuche zeigten, daB die Lochteilung, der Loch-Durchmesser
und der Gesamtdruck vor den Blaslochern in weiten Grenzen variiert werden
konnen, um die Grenzschicht bei kleineren Re kiinstlich turbulent werden zu
lassen. Grenzschichtmessungen an der Fliigelhinterkante mit und ohne Blas-
lécher ergaben bei kleineren Re wesentlich diinnere und volligere Grenz-
schichten (groBere 6*/0-Werte) bei Ausblasen von Luft in die Grenzschicht.

Ahnliche Versuche zeigten, daB eine laminare Grenzschicht auch durch
andere MaBnahmen an einer gewiinschten Stelle turbulent gemacht werden
kann (Absitze in der Oberfliche, starke Rauhigkeiten etc.), siehe z. B. die
Versuche mit dem 6 oo dicken Profil Nr. 32 mit Storungen (siehe Anhang 1).
Gleich wirkt auch eine VergroBerung des Anstellwinkels itber den Winkel
des stoBfreien Eintritts hinaus, um Dbei kleineren Re auf der Oberseite ein
turbulentes Wiederanliegen und damit einen geringeren Profilwiderstand zu
erreichen, siehe Profilwiderstandspolaren des Propellerprofils Nr. 11 bei
kleineren Re (Fig.11).

3. Laminarprofile fiir Propeller

Auf Grund der obigen Vorversuche wurden Propellerprofile mit mog-
lichst giinstigen Profilgleitzahlen bei miBigen ¢, und mit geringen Uber-
geschwindigkeiten entwickelt. Als Beispiel werden einige MeBergebnisse
eines 9 oy dicken Propellerprofils (Nr. 11) gezeigt, siehe Fig.11).

Die zugehorigen Profilkoordinaten sind aus der Koordinatentabelle
ersichtlich (Seite 97).
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Der untersuchte Fliigel war ein Rechteck-Flﬁgel von b=1,50 m Spann-
weite, /=0,252 m Tiefe und F=0,376 m? Projektionsfliche (= Bezugs-
fliache). Dxe Fliigelenden wurden von vorn gesehen halbrund abgerundet
(siehe z. B. (61c)). 62/F =5,98.

Messungen:
] A W . My
a) Bestimmung von ¢, = 70 F’ Cw = eyt Cmgpy = T Fi
bei verschiedenen Anstellwinkeln mittels 3-Komponenten-Messungen,

b) Impulsmessungen (Gesamtdruck und statischer Druck) 0,146 m
hinter dem Fliigel in einem Fligelschnitt 0,22 m seitlich der Fliigel-
Symmetrieebene auBerhalb der Aufhidngebeschlige bei verschiedenen
Re=U,-¢t/v und c,,

¢) Umschlagsmessungen mit dem Stethoskop 0,22 m seitlich der Fliigel-
Symmetrieebene bei verschiedenen Re und ¢, (Umschlagsbeginn und Beginn
der ausgebildeten turbulenten Grenzschicht).

Als Bezugslinie fiir « wurde die Skelettsehne gewihit. Der Bezugspunkt
fiir ¢, g1 (Cmyy >0 a-vergroBernd) liegt in ¢/4 von vorn auf dieser.

Die Strahlkorrekturen fiir den Abwind und den induzierten Widerstand
beim geschlossenen Kanal wurden nach de Haller (84) berechnet.

Die Impulsmessungen wurden wie iiblich ausgewertet. Der lokale Auf-
triebsbeiwert ¢, an der ImpulsmeBstelle wurde gleich 1,10 X ¢, gesetzt.

Einige MeBergebnisse sind aus Fig. 11 ersichtlich: ¢, (¢, ) bei verschie-

denen Re (Impulsmessungen), Beginn der ausgebildeten turbulenten Grenz-
schicht auf Ober- und Unterseite bei verschiedenen ¢, und Re,

ca (o) : . . 106
oy () bei Re = 0,76 - 108.

In einem optimalen c,-Bereich, der mit wachsenden Re kleiner wird,
erfolgt der Umschlag auf beiden Flugelselten weit hinten, wodurch sich
niedrige Profilwiderstinde ergeben. Beim Uberschreiten dleses Bereiches
nimmt der Widerstand zu und der Umschlag riickt auf Ober- bzw. Unterseite
rasch nach vorn, bedingt durch das Auftreten einer Sogspitze an der Flugel-
nase infolge Anstellwmkel Bei groBeren ¢, erfolgt auf der Oberseite eine
leichte lokale turbulente Ablésung (Wollfaden- und Stethoskopbeobach-
tung). Cueoop sinkt mit steigenden Re etwas langsamer als die laminare Rei-
bung der ebenen Platte. Bei groeren Re ergeben sich giinstige Profilgleit-
zahlen bei mafigen ¢,-Werten. Bei kleineren Re und stofifreiem Eintritt wird
Cwoo verschlechtert, da die Grenzschicht der Fliigeloberseite laminar ablost
und nicht mehr turbulent wiederanliegt (Stethoskopbeobachtung). Erst bei
groBeren ¢, wird die laminare Grenzschicht durch die beginnende Sogspitze
auf der Oberseite an der Fliigelnase so stark gestort, daB der Umschlag recht-
zeitig erfolgt, um ein turbulentes Wiederanliegen der Grenzschicht bei klei-
neren Re zu erreichen (Stethoskopbeobachtung). c¢,., nimmt dann mit wach-
sendem ¢, ab und ¢, liegt bei wesentlich gr6Beren ¢, als dem stoBfreien
Eintritt entsprechen wiirde. Eine ahnliche Verminderung von c,.. mit stei-
genden ¢, hatte sich auch bei fritheren Messungen an gewdéhnlichen Pro-
filen bei kleineren Re ergeben (Gottinger Lieferungen I—IV (80), F. Schmitz
(81), N. A.C. A.-Messungen (82) etc.).
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Der Auftriebs- und Lingsmomentenverlauf ¢, ist im optimalen ¢,
Bereich normal. Bei gréBeren Anstellwinkeln zeigen sich in ¢, («) und Cpmyy

(«) Unstetigkeiten, herrithrend von der Anderung der wirks.am.en Profilwol-
bung durch die Grenzschichtverdickung auf der Fliigeloberseite infolge Nach-
vornwandern des Umschlags beim Uberschreiten des optimalen ¢,~Bereichs.

Ca

, ) ) —10 cala) Ca (@)
Propellerprofil. a/t =009, Ca=04 bei stossfreiem d .
R Fintritt* {08t~ Cmyp( Q) A~ ||
e | (| LA R o
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Fig. 11. Propellerprofil 11, d/t = 0,09, f= 0,25 m. Profilwiderstandspolaren (Im-
pulsmessungen) bei verschiedenen Re; Umschlagslagen (Stethoskopbeobachtungen) bei
. verschiedenen ¢, und Re; ¢, () und ¢4 ().

Die Anwendung von Laminarprofilen fiir Propeller vermindert deren
Reibungsverluste. Durch die kleineren Ubergeschwindigkeiten beginnen Ver-
dichtungsstoBe bei hoheren Mach’schen Zahlen als bei bisher iiblichen Pro-
filen. Die Verwendung von Laminarprofilen fir Propeiler diirfte eher auf
breitere, prozentuell diinnere Blitter mit relativ niedrigen c,-Werten im Nor-
malflug fithren. Dadurch ergeben sich wiederum héhere zuldssige Mach’sche
Zahlen und ein groBerer Startschub.

4. Laminarprofile fiir Tragfliigel

Von guten Tragfliigelprofilen wird eine hohe Geschwindigkeitsspanne

Ccamaf— , d.h. niedriger Widerstand im Normalflug und méglichst hoher Ma-
xwimlgiauftrieb mit ausgefahrenen Landehilfen verlangt. Erwiinscht sind ferner
kleine Ubergeschwindigkeiten, um hohe Mach’sche Zahlen ohne Verdich-

tungsst6Be zu erreichen, niedrige Sturzflugmomente c¢,,, stetiges Lings-
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momentenverhalten, giinstige statische Verhiltnisse fiir Biegung und Torsion
des Fliigels und giinstige Einbauverhiltnisse fiir Landeklappen. Diese sollen
neben der Landung auch den Start wesentlich verbessern und sollen. wenn
moglich iiber die ganze Spannweite reichen.

Auf Grund dieser Forderungen wurden einige Laminarprofile entwickelt,
die fiir Tragfliigel geeignet sein diirften. Die Profilformen eines 10 %% und
14 o6 dicken Laminarprofils sind aus der Fig. 12 und der Koordinatentabelle
ersichtlich (Seite 97).

Profildaten :
prozentuelle Profildicke di# = 0,10 in 0,49 t von vorn,
prozentuelle Wolbung der

Profilmittellinie flt = 0,006in 0,5t von vorn,
Rojt = 0,009 (Ry = Nasenkriimmungsradius)
Tiefe t =074 m.

dt = 0,14 in 044t von vorn,
fltt = 0,0245 in 041 t von vorn,
Rolt = 0,019

t =0,70 m.

Die Profilhinterkante lauft spitz aus. Dadurch wurde das Lings-
momentenverhalten gegeniiber Laminarprofilen mit stumpfer Hinterkante ver-
bessert, wie eigene Versuche an Laminarprofilen mit verschiedenen Hinter-
kantenwinkeln gezeigt hatten. Das 14 oo dicke Profil weist einen weit hinten
liegenden S-Schlag auf, wodurch ¢, niedrig gehalten werden konnte, ohne
den Umschlag auf der Oberseite wesentlich nach vorn zu riicken. .

Cioo min Wurde bei verschiedenen Re mit der Impulsmethode bestimmt
(siehe Fig.7). Die Druckverteilungen p/q, lings der Tiefe und die Um-

schlagslage sind aus Fig. 4 und 5 ersichtlich.

Die Druckverteilungen beider Profile sind flach. Druckanstieg und Um-
schlag erfolgen weit hinten, wodurch sich niedrige cuoomi» €rgeben. Bei
groBeren Re (> 2-108) wird der Widerstand durch den EinfluB der Kanal-
turbulenz verschlechtert, bedingt durch das raschere Nachvornwandern des
Umschlags infolge einer duBeren Turbulenz (Fig.8). Nachrechnungen des
Profilwiderstandes bei Re= 2-106 an verschieden dicken Laminarprofilen
bei den experimentell festgestellten Umschlagslagen ergaben, dafl der Wider-
standsanstieg mit der Profildicke in erster Linie bedingt ist durch friitheren
Umschlag bei groBerer Profildicke, erst in zweiter Linie durch erhdhten
Druckwiderstand und vermehrte Oberflichenreibung infolge gréBeren Uber-
geschwindigkeiten bei dickeren Profilen.

Zur Priffung geeigneter Landehilfen und Querruder fiir Laminarprofile
wurden am 14 o dicken Laminarprofil (Fig.12) 3-Komponentenmessungen
an einem Rechteckfliigel von &= 1,50 m Spannweite und = 0,250 m Tiefe
durchgefiihrt (Fliigelenden von vorn gesehen halbrund abgerundet). Fig. 13
zeigt die untersuchten Landehilfen im eingefahrenen Zustand. Als Lande-
hilfe wurde eine iiber die ganze Spannweite reichende 0,348 ¢ tiefe Fowler-
klappe € verwendet. Diese reicht etwas iiber den Hauptfliigel nach hinten
hinaus und erméglicht so die Anlenkung eines 0,125 ¢ tiefen, ebenfalls iiber
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Fig. 13. Laminarprofil fiir Tragfliigel mit Landehilfen (eingefahren), d/¢

A == vorderer Vorfliigel am Hauptprofil,
B = Vorfligel an der Fowlerklappe,
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D = Hinterkantenruder



die ganze Spannweite reichenden Hinterkantenquerruders D. Im Normal-
flug dient dieses als Verwindung, wobei sich kleine Klappenbetitigungs-
momente ergeben, wihrend im Langsamflug die ausgefahrenen Fowler-
klappen die Quersteuerung iibernehmen konnten, eventuell in Kombination
mit dem Hinterkantenruder. Auf diese Weise 148t sich die Fowlerklappe iiber
die ganze Spannweite bauen.

Fine weitere ¢, n..~Steigerung bei ausgeschlagenen Fowlerklappen konnte
durch zusitzlichen Ausschlag des Hinterkantenruders D, ferner durch Aus-
fahren eines Vorfliigels B und A an der Fowlerklappe C und am Hauptprofil -
erreicht werden. Um mit eingefahrenem vorderen Vorfliigel A ein frithes
Turbulentwerden der Grenzschicht auf der Fliigeloberseite im Normalflug zu
vermeiden, wurde der Vorfliigel A in die Hauptfliigeloberseite etwas einge-
lassen und so ein sauberer Ubergang erzielt.

Impulsmessungen zeigten, daB der Profilwiderstand durch den Einbau
der Landehilfen bei Re — 1,07-106 nicht meBbar vergrofert wurde, sofern
der Spalt zwischen Fowlerklappe und Hinterkantenruder abgedichtet wurde.
In der GroBausfithrung sollten wahrscheinlich auch die Fugen zwischen dem
Hauptfliigel und beiden Vorfliigeln abgedichtet werden.

Die einspringende Ecke auf der Fliigeloberseite zwischen Hauptfliigel
und Hinterkantenruder erhéht den Schnellflugwiderstand ebenfalls nicht
meBbar (nach Impulsmessungen).

Zusammenstellung der Hochauftriebsmessungen (Re = (0,70 +0,75) -10°):

Br — Fowlerklappenausschlag, fo = Hinterkantenruderausschlag.

Zustand Ca max
Fowlerklappe € ausgefahren, beide Vorfliigel A und B eingezogen.
Br = 520, Bo = 00, Hinterkantenruderspalt offen : 2,82
=520 fo= 00 ” geschlossen 2,79
Br = 480 Bo = 310, ' offen 3,12
Br = 489, Bo = 300, ' geschlossen 2,885

Fowlerklappe € und Fowlerklappenvorfliigel B ausgefahren,
Vorfliigel A am Hauptfliigel eingefahren.

Br = 690, B, = 00, 159, Hinterkantenruderspalt geschlossen 3,42
Br = 690, fo = 1890, ’ offen 3,605
Fowlerklappe C und beide Vorfliigel A und B ausgefahren.

Br = 690, Bo = 00, 50 Hinterkantenruderspalt geschlossen - 3,93
fr =090, Bo = 149, » offen 4,05

Fowlerklappe C und vorderer Vorfliigel A ausgefahren,
Fowlerklappenvorfliigel B eingefahren.

Br = 470, Bo = 009, Hinterkantenruderspalt geschlossen . 3,40
Br = 470, Bo = 00, » offen 3,43
fr = 449, o = 180, ' geschlossen 3,49
Br = 440, Bo = 270, " offen 3,68

Cu max 1St bezogen auf die Fliigeltiefe bei eingefahrenen Landeklappen.
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Die Wirkung des 12,5 oo ¢ tiefen Hinterkantenruders wurde bei einge-
fahrenen Landehilfen gesondert untersucht (Drei-Komponenten- und Impuls-
Messungen bei verschiedenen Ruderausschligen fg).

¢ und Cpyy (>0 a-vergréBernd) wurden bei verschiedenen o mittels
Drei-Komponenten-Messungen, ¢y durch Impulsmessungen 0,15 m hinter
dem Fliigel in 0,11 m seitlichem Abstand von der Fliigel- Symmetrleebene ge-
imessen. Als Bezugslmle fiir « wurde die Skelettsehne gewihlt; der Bezugs-
punkt fiir Congy liegt in #/4 von vorn auf dieser. Der lokale Auftriebsbeiwert
an der Impuls -MeBstelle wurde gleich 1,10 X ¢, gesetzt. Die Reynolds’sche
Zahl betrug bei den Drei- Komponenten- bzw. Impulsmessungen

Re = U+€ ~ 0,80-106 bzw. 1,07 -106,

Die MeBergebnisse sind aus den Fig.14—16 ersichtlich.
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Fig. 14. Laminarprofil fiir Tragfliigel, d/f = 0,14, ¢ = 0,250 m (Fig. 13). Profilwider-
standspolaren (Impulsmessungen) bei verschiedenen Hmterkantenruderausschlagen Bo.
Ruderspalt zwischen Ober- und Unterseite abgedichtet. Re = 1,07 - 108.

Im Normalflug ergibt sich durch Ausschlag des iiber die ganze Spann-
weite reichenden Hinterkantenruders eine giinstige Hiillpolare mit niedrigen
Profilwiderstinden in einem betrichtlichen c,-Bereich (siehe Fig.14).
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Die Umschlagslage wird im opt. ¢,-Bereich durch maBige Ausschlige
dieses schmalen Ruders nur wenig nach vorn verschoben (Stethoskopbeob-
achtungen). Durch die einspringende Ecke auf der Fliigeloberseite zwischen
Hauptfliigel und Ruder wird im optimalen c,-Bereich eine lokale Ablésung
auf der Ruderoberseite bis fo = 200 vermieden, nach Stethoskop- und Woll-
fadenbeobachtungen, und so ein niedriger Profilwiderstand bei groBeren
positiven Ruderwinkeln erreicht.

Bei fp= — 59 und —10° wurde die Grenzschicht am Ruderbeginn auf
der Fliigelunterseite durch Anbringen eines einspringenden Absatzes (Fig. 13)
kiinstlich turbulent gemacht, um eine stirkere laminare Ablosung auf der
Ruderunterseite zu vermeiden und ein turbulentes Wiederanliegen zu er-
reichen.

Stethoskop-Beobachtungen zeigten, daB die Grenzschicht der Fliigel-
unterseite bei Bo<-—59 ohne kiinstliche Grenzschichtbeeinflussung Ia-
minar abléste und nicht mehr einwandfrei turbulent wieder anlag. Entspre-
chend ergaben sich (nach Impulsmessungen) relativ groBe Profilwiderstinde.
Durch Anbringen des einspringenden Absatzes F auf der Unterseite 23 mm
vor der Klappennase wurde die Grenzschicht bei Re=1,07-105 0 +5 mm
hinter dieser turbulent (nach Stethoskop-Feststellungen) und der Profil-
widerstand vermindert (Impulsmessungen Fig.14).

Der Verlauf von ¢, und ¢, iiber « ist fiir verschiedene Ruderausschlige
Bo aus den Fig. 15 und 16 ersichtlich.

Durch Ausschlag des Hinterkantenruders wird ¢, relativ stark gedndert,
wodurch sich fiir den Normalflug ausreichende Rollmomente ergeben diirften.
Bei f, = 00 betrigt der Maximalauftrieb ohne Landehilfen ¢, na.= 1,00. Der
AbreiBanstellwinkel ist eher groBer als bei bisher iiblichen Profilen gleicher
Dicke. Der Auftriebsanstieg ist im opt. ¢,-Bereich normal und nimmt bei
groBeren « stark ab, wodurch sich eher geringere positive Béenbeanspru-
chungen als bei bisher normalen Profilen gleicher Dicke und Wdlbung er-
reichen lassen. Das Nullmoment betrigt bei fo = 00 ¢, = — 0,027 und kann
durch schwache negative Ruderausschlige beliebig kleingehalten werden.
Der Lingsmomentenverlauf diirfte bei maBigen o geniigend stetig sein.

4. KAPITEL

Laminare Grenzschichtabsaugung, Allgemeines

1. Zielsetzung

Die Versuche von Kapitel 3 zeigten, daB durch geeignete Profilform der
Profilwiderstand erheblich gesenkt werden kann. Mit wachsender Profildicke
steigt der Widerstand verhiltnismiBig stark an, hauptsichlich bedingt durch
den friiheren Umschlag bei groBerer Profildicke. Wesentlich geringere
Widerstinde wiren moglich durch vollstindige Laminarhaltung der Grenz-
schicht bis zur Hinterkante. Bei groBeren Reynolds’schen Zahlen wiirden
sich dann auch mit dickeren . Profilen sehr niedrige Widerstinde ergeben
(siehe Fig.1 und 2).
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Im folgenden wurden deshalb Versuche mit dem Ziel unternommen,
dickere Profile zu entwickeln, bei denen die Grenzschicht bei groBen Rey-
nolds’schen Zahlen im Fluge in einem geniigenden c,-Bereich bis zur Hinter-
kante laminar bleibt. Um hohe Mach’sche Zahlen ohne VerdichtungsstBe
zu erreichen, sind geringe maximale Ubergeschwindigkeiten erwiilnscht,
d.h. die Druckverteilung soll bis weit hinten gleichmiBig sein.

Die vollstindige Laminarhaltung der Grenzschicht bis zur Hinterkante
wurde bei den vorliegenden Versuchen durch Grenzschichtabsaugung er-

moglicht.

2. Wirkungsweise der laminaren Grenzschichtabsaugung

Die Absaugung einer laminaren Grenzschicht hat verschiedene Wir-
kungen:

a) Erhéhung des laminaren Druckanstieges.

Nach Kapitel 2, 1 erfolgt ohne Grenzschichtabsaugung der Umschlag bei
schwachem laminaren Druckanstieg, bedingt durch laminare Ablosung der
Grenzschicht. Durch Entfernen der wandnahen bei Druckanstieg stark ver-
zogerten Grenzschichtteile mit Hilfe der Absaugung (in einzelnen Schiitzen
oder mit Flichenabsaugung) kénnte die laminare Ablésung und damit der
Umschlag auch bei betrichtlichen Druckanstiegen vermieden werden. Giinstig
wirkt dabei in vielen Fillen die sogenannte Senkenwirkung, indem die als
Senke wirkende Absaugstelle in ihrer Umgebung ein zusétzliches Druck-
feld mit beschleunigter Strémung erzeugt. Dessen Uberlagern mit der duBern
Stromung ergibt an der Absaugstelle einen stirkeren Druckanstieg vom Zu-
stand unmittelbar vor der Absaugstelle bis zum Staupunkt nach dem Absaug-
. schlitz. Dadurch wird der iibrige Druckanstieg lings der Wand entsprechend

vermindert.

Up-t . ",
0" mit laminaren

b) Erreichung héherer Reynolds’scher Zahlen Re =
Grenzschichten.

Nach Kapitel 2,2 (EinfluB einer duBeren Turbulenz auf den Umschlag)
wird bei gegebener duBerer Turbulenz laminar eine maximale kritische Rey-

nolds’sche Zahl Req,, = (y—v.—0>k erreicht (U = Geschwindigkeit am Rande

der Grenzschicht). Da durch Grenzschichtabsaugung das Anwachsen von 6
bzw. Rey lings der Tiefe vermindert werden kann, sollten bei gleichen

Uo -t erreich-

maximal zulidssigen Reynolds’schen Zahlen Reg,,, hohere Re =

bar sein.

¢) Durch Grenzschichtabsaugung und Wiederbeschleunigung der Ab-
saugluft auf die ungestérte Anblasgeschwindigkeit kann ein Teil der relativ
“groBen kinetischen Nachstromenergie der laminaren Grenzschicht wieder zu-
riickgewonnen und so die Antriebsleistung vermindert werden. Auf die Mog-
lichkeit, durch Ausniitzung der kinetischen Nachstromenergie die Antriebs-
leistung von Flugzeugen zu verringern, wies erstmals Prof. Ackeret (63) hin.

32



d) Mit Hilfe der Grenzschichtabsaugung konnte die Grenzschicht in
einem groBeren Anstellwinkelbereich vollstindig laminar gehalten werden
trotz den dabei auftretenden héheren Druckanstiegen, wodurch der ¢,-Bereich
mit niedrigem Widerstand vergrofert wiirde.

3. Problemstellung

Die vollstindige Laminarhaltung der Grenzschicht an dickeren Profilen
bei groBeren Reynolds’schen Zahlen mit Hilfe der Grenzschichtabsaugung
bedeutet die Laminarhaltung einer Grenzschicht bei hohen Re bei gleich-
zeitig hohem Druckanstieg. Zur Erreichung moglichst niedriger Widerstande
miissen die Verluste in den Absaugschlitzen vermindert werden. Die nach
den Absaugschlitzen weitergehende Grenzschicht soll durch die Absaugung
selbst nicht zusitzlich gestort werden.

Daneben miissen die iiblichen an Tragfliigel zu stellenden Forderungen
beachtet werden (siehe Kap. 3, 4).

Ein Tragfliigel mit laminarer Grenzschichtabsaugung soll bei gleicher
Festigkeit und Steifigkeit nicht viel schwerer werden als iibliche Fliigel ohne
Absaugung. :

Bei der Durchfithrung der Versuche wurden die mit der laminaren Grenz-
schichtabsaugung zusammenhiangenden Probleme zunichst schrittweise ein-
zeln untersucht und allmihlich miteinander kombiniert. Der Gang der Ver-
suche war folgender:

1. Versuch mit laminarer Grenzschichtabsaugung an einem 6,75 ¢ dicken
schwach gewdlbten Profil mit einem einzelnen Absaugschlitz in 77 0o ¢ von
vorn auf der Oberseite, um die prinzipielle Brauchbarkeit der Grenzschicht-

- absaugung zur Laminarhaltung zu priifen (Kap. 4, 4).

2. Studium des laminaren Druckanstiegs mit Grenzschichtabsaugung in
einzelnen Schlitzen, bei kleineren bis mittleren Reynolds’schen Zahlen Re
(Kap. 5).

3. Genauere Untersuchung der Stromung in den Absaugschlitzen bei
laminarer Grenzschichtabsaugung (Schlitzverluste, Senkenwirkung, Schlitz-
stromung etc.) (Kap. 5 und 6).

4. Versuch zur Erreichung hoherer Reynolds’scher Zahlen mit laminaren
Grenzschichten mit Hilfe der Grenzschichtabsaugung bei bewuBt geringem
duBeren Druckanstieg und normaler Windkanalturbulenz (Kap.7, Versuche
an einem diinnen symmetrischen Profil mit Absaugung).

5. Untersuchung der laminaren Grenzschichtabsaugung bei stirkerem
Druckanstieg und gréBeren Reynolds’schen Zahlen an einem 10,5 9% dicken
schwach gewdlbten Profil mit bisher iiblicher Dickenverteilung (ohne eine
lingere flache Druckverteilung vor dem Druckanstieg) (Kap. 8).

4, Bisherige Entwicklung der laminaren Grenzschichtabsaugung

a) B.M.Jones vermutete 1928 (1) erstmals, da eine Grenzschicht mit
Hilfe der Grenzschichtabsaugung vielleicht linger laminar gehalten werden
konnte, wodurch der Reibungswiderstand vermindert wiirde.

b) L. Prandtl berechnete die laminare Grenzschichtentwicklung mit Ab-
saugung bei Druckanstieg, wobei 2pou/ausen = — 12 vorausgesetzt wurde ((72),
S. 117, 118).
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¢) Laminare Absaugversuche an einem 6,75% dicken
schwach gewd6lbten Profil. DaB durch Grenzschichtabsaugung eine
vollstindige Laminarhaltung der Grenzschicht und niedrige Profilwiderstinde
moglich sind, zeigte der erste orientierende Versuch mit einem 6,75 o dicken
schwach gewolbten Profil mit einem einzelnen Absaugschlitz in 77 o ¢ von
vorn auf der Oberseite (Herbst 1940 und Winter 1940/41).

Das untersuchte Profil (2) mit dem Absaugschlitz ist aus der Fig.17
ersichtlich. DerFliigel wurde zwischen Endscheiben im Windkanal des In-

stituts montiert.

_—— o

df=g0% m 36 ¢ v orn,

Schhtz mgpzl

[ auf der Oberseite
// * @ Licttg. f. stossfreien Eintritt

et o
%
Fig. 17. Laminares Absaugprofil 2 mit einem einzelnen Absaugschlitz auf der Oberseite.
d/t = 0,0675 in 0,394 t von vorn. Profil 1 d/¢f = 0,09 chne Absaugung.

Daten: Tiefe t = 0451 m,
Profildicke dit = 00675 in 0,394 t von vorn,

Nasenkriimmungsradius R/t = 0 0035

Schlitz in 0,77 ¢ von vorn auf der Oberseite, kleinste Schlitzweite
s=1,3 mm und s = 0,9 mm, Winkel zwischen Schlitz und Oberflache =459
nach hinten.

Der Absaugschlitz wurde als Diffusor mit 8¢ Offnungswinkel ausgebil-
det, um einen Teil der kinetischen Energie der Absaugluft in Druck umzu-
setzen, um so kleinere Unterdriicke in der Absaugkammer und kleinere Driicke
und Leistungen fiir das Absauggeblise zu erhalten. Die Ausbildung des Ab-
saugschlitzes als Diffusor zum Zwecke einer teilweisen Umsetzung der Ge-
schwindigkeitsenergie der Absaugluft in Druck wurde erstmals von A. Gerber
(69) auf Vorschlag von Prof. Ackeret bei turbulenten Absaugversuchen er-
folgreich angewandt.

Der Schlitzeinlauf wurde festgelegt auf Grund einer von Prof. Ackeret
angeregten Diplomarbeit von H. Bleuler. Die Schlitzstrémung wurde von
H. Bleuler als freier Strahl mit konstantem Druck lings dem Strahlrand be-
handelt, unter Voraussetzung reibungsfreier Stromung.

Widerstandsmessungen
Bezeichnungen:
== Fliigeltiefe = 0,451 m,
= Schlitzlinge = 0,324 m,
= Bezugsfliche (¢£-/) = 0,146 m?,
= kleinste Schlitzweite,

© g~
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= ungestorter Gesamtdruck auBerhalb der Grenzschicht oder Delle, ge-
messen gegeniiber Atmosphire,

= statischer Druck in der Mitte der einen Seitenwand des Windkanals
am Anfang der MeBstrecke, gemessen gegeniiber Atmosphire,

= Anblasstaudruck = g,—p, (kg/m?),

= V% - g0 = Anblasgeschwindigkeit (m/sec),

= statischer Druck in der Mitte der Absaugkammer, gemessen gegen-
liber p, (kg/m?),

= Absauggeblasedruck (kg/m?2),

= mittlere Geschwindigkeit der Absaugluft quer zum Fliigel in
der Absaugkammer an der Stelle der statischen Druckmessung
( Absaugmenge
“L = Querschnitt der Absaugkammer

= Austrittsgeschwindigkeit der Absaugluft nach hinten in Anstrom-
richtung (m/sec),

= Absaugmenge (m3/s), gemessen mit einer geeichten Venturi-Diise von
17,4 mm @ im engsten Querschnitt und 28,0 mm & vor der Diise,

= Verdrangungsdicke vor dem Absaugschlitz,

= U-¢*-I, wo U = Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht vor
dem Schlitz,
Uy £

= (Reynolds’sche Zahl).

1

an dieser Stelle),

Widerstinde:

Wo. == gesamter, fiir den Antrieb maBgebender Profilwiderstand,
W./ = Widerstandsanteil der Delle,

W, = Widerstandsanteil des Absauggeblises.
Dimensionslose Beiwerte:
_ Qa __ .
Qg = Do F = Absaugmengenbeiwert,
try = A—qu— = Absauggeblise-Druckziffer,
0

e = 22,
Cw,, = ;V—; = Beiwert des gesamten Profilwiderstandes,

0 -
Cw, = W;‘; = Beiwert des Widerstandsanteils der Delle (bestimmt durch

90 Impulsmessungen im Nachlauf),
Cwy = —qW—;'_. = Beiwert des Widerstandsanteils des Absauggeblises.

0

Messungen

Bei verschiedenen Re = %t und Absaugmengen Q, wurde der statische

Druck p, in der Mitte der Absaugkammer (mit 0,5 mm @ DruckanschluB-
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bohrung) gemessen. Ferner wurden Impulsmessungen 0,173 m hinter dem
Fliigel durchgefithrt. Die Schlitzweite s betrug 1,3 mm und 0,9 mm. Der
Grenzschichtzustand auf der Oberseite nach dem Schlitz wurde mit einem
Hitzdraht (siehe (21), 61b), durch PetrolruB-Anstrich (61¢) und akustisch
mit dem Stethoskop (61c) nachgepriift.

Widerstandsauswertung bei Grenzschichtabsaugung
{siehe auch O. Schirenk (75)).

Die Absaugluft werde auf die Geschwindigkeit #,4 nach hinten in Flug-
richtung beschleunigt. Die Antriebsleistung L, des Absauggeblises (Wir-
kungsgrad 7,) betrigt dann

Q‘l(% ”Ag_”“_%”L2) 0 0
L, = ” , WO 511;12—/),1—71&2 = Absauggeblisedruck.
g

Die kinetische Energie %-uﬁ der Abs:alugluft in der Absaugkammer kann

noch ausgeniitzt werden. Druckverluste in der Absaugleitung wurden ver-
nachléssigt.

Wenn u,==U, ist, besitzt die Absaugluft weit hinter dem Fliigel einen
anderen Impuls als welt vorn, die Impulsdnderung betragt 47 = 0Q, (U, — #.4)
(fiir u,<<Ug bzw. uy>U, bedeutet 4/ Widerstand bzw. Vortrieb).

Die Antriebsleistung zur Uberwindung des Widerstandsanteils der Delle
W' und von 0Q,(U,—u4) betrigt, falls dafiir ein Propeller (freifahrend
oder in einem Tunnel eingebaut) mit dem Wirkungsgrad », vorgesehen wird:

(W + 0 Qullh — ua) - U

np
Die gesamte Antriebsleistung zur Uberwindung des Profilwiderstandes wird:

Lp =

Qa( “a* _pa_fuL )+ (Wes + 0 Qo (Up — u4)) - Uy
Vg np ]

Je nach der Austrittsgeschwindigkeit z,4 der. Absaugluft wird L verschieden
auf L, und L, verteilt. Die kleinste Gesamtantriebsleistung L, ergibt sich

~

L=L,+Lp=

fiir

L .. . .

ou =0, wobei im allgemeinen Fall 7, und #, noch von uz, abhingen
ua
konnen. Es wird nun vorausgesetzt, dafl #, und 7, von 2z, unabhingig seien.
Dann wird fiir

oL —0: — Y
duy UO _ m
Es werde weiter gleicher Wirkungsgrad von Propeller und Absauggeblase

vorausgesetzt: n, =np=rn.
Fiir Ly, wird dann z4=U, und

Qg —p—gut)+ Wi-lh .y,
min ~— ’

n y
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Qa<9 . 0 ) _ Qa-dpg

d. h. Ww_—U;—z Us — P + Wl = Ui + Wi = W+ Wi,
|

WO Wg—_——Q“UOpg,

ur? — Absauggeblidsedruck bei Beschleunigung

Apg = %U02_pa—‘ 2
der Absaugluft auf .

Fiir die Widerstandsauswertung kann unter den obigen Voraussetzungen
(gleicher Wirkungsgrad von Absauggeblise und Propeller, Beschleunigung
der Absaugluft auf U, nach hinten) so gerechnet werden, wie wenn das Ab-
sauggeblidse 100 9% Wirkungsgrad hitte. Der gesamte, fiir den Antrieb maB-
gebende Widerstandsbeiwert wird:

C = We = Qa - Apg
Voo (]()F Uy -qOF

’ ’ J— 14
+ cww:CQ'Cpg'i‘ Cw,, = ng'f‘cwoo-

Die Widerstandsmessungen mit Grenzschichtabsaugung wurden nach den
obigen Formeln ausgewertet unter der Voraussetzung, dafl Propeller und
Absauggeblidse gleichen Wirkungsgrad aufweisen und die Absaugluft auf
U, nach hinten in Flugrichtung beschleunigt werde. Zum Vergleich wurde
der minimale Profilwiderstand ohne Absaugung (Absaugschlitz geschlossen)
des Profils (2), d/t = 0,067 und des Profils (1), d/¢{ = 0,09 mit der Impuls-
methode gemessen.

Die MeBergebnisse sind aus den Fig. 18—25 ersichtlich.

| N I O T I

0014TCw

S, = Profilwiderstand von 2 dunnen Profilen in Funklion
t T
\ der Reynolds'schen Zaht’
0,010 \‘ i Strahlturbulenz
_-0004-4 0,0040
N Uyfre-a>0*] 0s:10°)
o \% |
0,006 e 0}\“" \o\\(Pr‘oﬁl@,d/r:0,0Q;Ca=0,3
N TR T
N \%0,0675
0oos|—Laminare ebene Platte ] * wtProfil @ mit 1 Absaug-
™~ *=schitz in 7790t,
™S auf Oberseite.
N d/r=0,0675;Ca=Q,3
|
0002 Re
ETE 2105 310° 410° 6105 810° 108 210s

Fig. 18. Laminares Absaugprofil 2 (Fig. 17). Kleinste Schlitzweite s = 0,9 mm.
Cyoo opt (Re) ohne und mit Grenzschichtabsaugung, c,, ., (Re) von Profil 1.

37



| —
CWeolotal, /@m_uf
0,006 ] < Re=0273-10° 5
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0,005 -
S 7 - Ren0555-10°
e
0,004 ~"\c_-//
Re=0785-10
C
0,003 Q
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Cuin \\
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Fig. 20.
Fig. 19 u. 20. Laminares Absaugprofil 2. Gesamtwiderstand ¢,, ., {cg) und Widerstands-
anteil der Delle ¢, ..’ (¢g) bei verschiedenen Re, s = 1,3 mm.
qoo10-:020 5=Q9mm
c,..lc | o~
Qopt | Pat  Cp {-13mm ;4
00008 1016 o
| | - /
000061012 - o o Sopr L
0 g PV '
)/ 9“\‘“ /
00004 =008 - .
g Yy 03 04 05 05 O7 08 Re 1010°
Fig.21. Laminares Absaugprofil 2. Optimale Absaugmenge ¢g ,,; und zugehériger

statischer Druck ¢p .
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s = 0,9 mm und 1,3 mm.



b)

©)

Voot (Re) mit s = 0,9 mm

Fig. 18
Cu,, . (Re) ohne Absaugung 'g
Cw_, (CQ) l T Flg 19
b lig) | BT T Fig. 20
CQopt (Re) s = 09 mm und s = 1,3 mm Fig. 21
fﬂ,,gpt (Re)

2 Hitzdrahtaufnahmen mit und ohne Absaugung (Fig. 22, 23).
2 Photos mit PetrolruBanstrich (laminar und turbulent) (Fig.24,25).

Durch Absaugen der Grenzschicht konnte diese bei Reynolds’schen
Zahlen bis Re = Ust
gehalten werden (Hitzdrahtphotos, Fig. 22, 23, und Photos, Fig. 24, 25, mit
PetrolruBanstrich, Bestitigung durch Stethoskopbeobachtungen). Nach dem
Absaugschlitz waren mit dem Hitzdraht und Stethoskop im allgemeinen nur
schwache langsame laminare Geschwindigkeitsschwankungen feststellbar.

— 800 000 auf Ober- und Unterseite vollstindig laminar

s X
0'0oa,po"‘oa..c('lol.)!lb‘-
VIV RERRIgaeRr e anagre ™y

"’lll'.lﬂlﬂplﬁﬂllﬂllolﬁl;o!-

BEAAARAAAA A AR R ARS S Al B0

Fig. 22. Hitzdrahtaufnahme, 30 mm vor Fig. 23. Hitzdrahtaufnahme, 30 mm vor der
der Hinterkante auf Oberseite 0,2 mm Hinterkante auf Oberseite 0,2 mm iiber der
iiber der Oberfliche. a) ohne Absaugung, Oberfliche. a) ohne Absaugung (Schlitz zu):
Schlitz zu: turbulent; b) Zeitmarkierung turbulent; b) mit Absaugung (co = 0,00106):
(f = 400/sec); c) mit Absaugung: lami- laminar; c) Zeitmarkierung (500/sec),
nar, ¢p = 0,0009, Re = 275000, Re = 790000, «’/U, = 0,0040.
u' U, = 0,0044.

Der laminare Druckanstieg auf der Oberseite vom Druckminimum bis
zur Hinterkante betrug 35 o der Druckdifferenz zwischen Staupunkt und
Druckminimum.

Der niedrigste Gesamtwiderstand betrug mit s — 0,9 mm Schlitzweite bei
Re = 0,9-106: ¢poe min = 0,0035 (Absaugleistung inbegriffen). Bei kleineren
Re stieg c,.. etwas langsamer an als die laminare Reibung der ebenen Platte.
Bei groBeren Re wird ¢, wieder groBer, da der Umschlag auf der Oberseite
durch den EinfluB der Kanalturbulenz schon vor dem Absaugschlitz erfolgt
(wie Stethoskop- und PetrolruBbeobachtungen zeigten). Dadurch bleibt die
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Grenzschicht nach dem Schlitz turbulent trotz stirkerer Absaugung. Ohne
Absaugung ist der Widerstand deutlich groBer als mit Absaugung.

Die zur Laminarhaltung notwendigen Absaugmengen ¢, waren besonders
mit s = 0,0 mm Schlitzweite sehr klein; im allgemeinen muBte von der la-
minaren Grenzschicht-vor dem Schlitz nur ein Bruchteil der Verdringungs-
dicke ¢0* weggesaugt werden (15 % bis 50 o bei Re= 0,2-106 bis 0,9-106).
(Fig. 21 ¢g oy (Re) fiir s = 0,9 mm und s = 1,3 mm). Beim s — 1,3 mm breiten
Absaugschlitz war die zur Laminarhaltung minimal notwendige Absaugmenge
groBer als bei s—=0,9 mm (Fig.21). Bei zu schwacher Absaugung erfolgt
eine lokale laminare Ablosung an der Absaugstelle und ein rasches Tur-
bulentwerden der Grenzschicht nach dem Schlitz (nach Stethoskop, Petrol-
ruBanstrich und Hitzdraht). Entsprechend steigt ¢,.. bei sehr schwacher
Absaugung wieder an (Fig. 19). Bei einer optimalen Absaugmenge cg
ergibt sich der niedrigste Widerstand ¢, nin- €.y steigt mit wachsender
Reynolds’scher Zahl (Fig. 21). Bei ¢y > ¢, wichst die Oberflichenreibung
nach dem Schlitz (diinnere Grenzschicht) und damit ¢,,.. mit cg.

Turbulenzdraht N

Fig. 24. Grenzschichtbeobachtung mit Petrol-  Fig. 25. Grenzschichtbeobachtung mit
RuBanstrich bei laminarer Absaugung (alles  Petrol-RuBanstrich mit horizontalem
laminar bis auf die Randgrenzschicht). Turbulenzdraht (groBter Teil turbulent).

Die zugehérigen Unterdriicke c,,,, im Absaugkasten waren im allge-
meinen klein (Fig. 21), trotzdem die Umsetzung der Geschwindigkeitsenergie
der Absaugluft in Druck im Schlitzdiffusor bei laminarer Absaugung nicht
besonders gut war (siehe spitere Versuche).

d) Im Zusammenhang mit diesen laminaren Absaugversuchen mit einem
Einzelschlitz fithrte M. Ras im Institut fiir Aerodynamik, Ziirich, auf Anre-
gung von Prof. Ackeret Versuche mit laminarer Grenzschichtabsaugung aus
mit einer Art Flichenabsaugung, bestehend aus 35 schmalen hintereinander-
liegenden Schlitzen. Mit dieser Flichenabsaugung wurden laminare Druck-
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anstiege bis ca. 53 90 + 55 % der Druckdifferenz zwischen Staupunkt und
Druckminimum bei kleineren Reynolds’schen Zahlen erzielt (66), (67), (68).

e) H.Schlichting berechnete die laminare Grenzschichtentwicklung an
einer ebenen Platte mit Fliachenabsaugung bei konstanter Absaugintensitat
(70). Ferner berechnete Scilichting kiirzlich die laminare Grenzschichtent-
wicklung mit Flichenabsaugung an einem Joukowskyprofil (71).

5. KAPITEL

Untersuchung des laminaren Druckanstiegs mit Grenz-
schichtabsaugung bei kleineren und mittleren
Reynolds'schen Zahlen

1. Laminare Absaugversuche mit drei hintereinanderliegenden
Absaugschlitzen

Die Absaugversuche mit dem 6,75 % dicken Laminarprofil ergaben bei
Re=0,8-106 einen laminaren Druckanstieg von 35 % mit einem einzelnen
Absaugschlitz. Mit Flichenabsaugung wurde ein laminarer Druckanstieg
von 53 ¢ + 55 oy erreicht. Weitere . laminare Absaugversuche wurden mit
3 hintereinanderliegenden Absaugschlitzen in dem von M. Ras beniitzten An-
saugkanal durchgefiihrt, mit dem Ziel, groBere laminare Druckanstiege mit
relativ wenig Schlitzen zu erreichen.

Definitionen zu den Absaugversuchen mit einzelnen Schlitzen im An-
saugkanal (Kap. 5, 1, Kap. 3, 2,b,¢,d, Kap. 6,1, 6,2).

Staudruck am Rande der Grenzschicht,

q =

gm = maximaler Staudruck am Rande der Grenzschicht an der engsten Stelle
des Kanals,

A4

9(gm = 1— (;ng,

Ap = statischer Druck an der Mefiplatte oder an den Winden des Schlitz-
diffusors, gemessen mit 0,5 mm @ Bohrungen gegeniiber dem stati-
schen Druck an der MeBplatte an der engsten Stelle des Kanals,

pa = statischer Druck in der Absaugkammer, gemessen mit 0,5 mm & Boh-
rungen gegeniiber dem statischen Druck an der MeBplatte an der
engsten Stelle des Kanals,

) = Schlitzlinge = 0,40 m,

s = kleinste Schlitzweite,

0* = Verdringungsdicke vor dem Schlitz (6* wurde jeweils aus der ge-
messenen Druckverteilung bei einer mittleren Absaugmenge nach
Pohlhausen (43) berechnet),

Qs* = U-6*-1, wo U = Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht vor
dem Absaugschlitz,

h = Versetzung der Schlitzhinterkante gegeniiber dem Schlitzeinlauf,

I >0 bei Versetzung nach innen,
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Fig. 26. Laminare Absaugversuche mit 3 hintereinander liegenden einzelne
schlitzen. Versuchsanordnung.
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Fig. 26. Laminare Absaugversuche mit 3 hintereinander liegenden einzelne
schlitzen. Versuchsanordnung.
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Q. = Absaugmenge, gemessen mit geeichten MeBdiisen,

vo = Geschwindigkeit der Absaugluft am Ende des Schlitzdiffusors, be-
stimmt aus der Differenz des Gesamtdruckes g am Schlitzaustritt
(gemessen mit einem 1,0 mm @ Gesamtdruckrohr) und dem statischen
Druck p4 in der Absaugkammer in der Ndhe der MeBstelle fiir die
Geschwindigkeitsverteilung.

Die Versuchsanordnung ist aus Fig. 26 ersichtlich.
An der ebenen MeBplatte wurden 3 Absaugschlitze angebracht, deren
Form aus Fig. 27 zu ersehen ist.

4P .9
’g% W 0 W N 6 W W 0 M w sWm
f P

07~ ? Druckverféllung! ohne{ laminare Absaug|ung

T Gelgenwénd 171,40m}n

04

06 Laminarer Druckanstieg =11%
08 \ o bis zum Umschlag |

T g=R29kgm? “"‘i

7 ,9|g/ | j@f I_Umscalag .

10—y

0 W M X 4 0, 0 @ & P W W jWem

‘ s ||| -
02> Schlitzweite S mm Q60— 080— 080
) T
04 Gegenwand ¥ 40mm | o~ /uer/foch /‘f””"’”
06 Druckverfeilung bei
08 Neg laminarer Absaugung
© A mit 3 Absaugschlitzen
g-Hotalm - I peme
10 Y, | | T Laminarer Druckanstieg=63%
7--4;73=-#7 || bis zum Umschlag

Fig. 28. Laminare Absaugversuche mit 3 Absaugschlitzen. Statischer Druck an
der MeBplatte bei verschiedenen Absaugmengen und Kanalweiten.
4
919, = 1—4—”. b = 0,40 m.

m

Die Schlitze standen senkrecht zur Oberfliche und wurden als Diffu-
soren mit kleinem Offnungswinkel ausgebildet (Schlitzform a)). Durch Ver-
stellen der Gegenwand Nr. V konnte die lichte Weite des Kanals und die
Druckverteilung an der MeBplatte verindert werden. Die Grenzschicht der
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Fig. 29. Laminare Absaugversuche mit 3 Absaugschlitzen. Statischer Druck an der
MeBplatte bei verschiedenen Absaugmengen und Kanalweiten.

q/qm=1—4g. b = 0,40 m.
Gm
Mit Absaugung blieb die Grenzschicht bei den Pleilen noch laminar (Hitzdraht und
Stethoskop).
Tabelle zu Fig. 29.
. . 1073 m?3
Nr. Kanalweite 4,, kgm® . Q.- 1073 m?s
mm Schlitz 1 2 3

1 60 8,07 2,09 266 255
2 60 7,80 1,66 2,14 2,13
3 60 8,15 2,88 3,65 3,39
4 60 8,15 3,79 4,75 4,34
5 60 8,20 1,36 1,79 1,87
7 60 8,17 ohne Absaugung
9 40 14,6 3,76 4,66 4,24
8 40 12,9 ohne Absaugung

- 11 80 8,2 1,92 2,29 2,17




Gegenwand wurde durch Absaugung ebenfalls laminar gehalten. Die Breite
der MeBplatte und die Schlitzlinge betrugen 400 mm.

Die Druckverteilung lings der MeBplatte wurde bei verschiedenen Ab-
saugmengen (), und Kanalweiten bestimmt. Der Grenzschichtzustand nach
dem 3. Schlitz wurde mit dem Hitzdraht und Stethoskop nachgepriift. Die
MeBergebnisse sind aus den Fig. 28 und 29 ersichtlich.

. Die Grenzschicht war beim Pfeil nach dem 3. Schlitz noch laminar. Mit
Grenzschichtabsaugung ergaben sich bedeutend groBere laminare Druck-
anstiege als ohne Absaugung (max. 63 ¢ mit 40 mm Kanalweite).

Die Senkenwirkung trigt zum laminaren Druckanstieg wesentlich bei,
besonders bei stirkerem #uBerem Druckanstieg. Auf die Bedeutung der
Senkenwirkung wurde bei turbulenter Grenzschichtabsaugung verschiedent-
lich hingewiesen (Ackeret, Prandtl, O. Schrenk, Gerber (69), (72), (73),

(74), (75)).
2. Versuche mit laminarer Grenzschichtabsaugung mit einem
einzelnen Absaugschlitz

Der Zweck dieser Versuche war das genauere Studium der Vorginge in
der Gegend eines Absaugschlitzes bei laminarer Grenzschichtabsaugung
(Senkenwirkung, laminarer Druckanstieg bis zum Umschlag; Stromung im
Absaugschlitz und Druckverluste im Schlitz).

a) Versuche mit laminarer Grenzschichtabsaugung im Wasserlank.
«) Versuche an einem Einzelschlitz.

Einige orientierende laminare Absaugversuche wurden mit verschiedenen
Schlitzformen durchgefiihrt. Der Absaugschlitz wurde an einem symmetri-
schen Profil von 10 o Dicke (in 0,43 # von vorn) und ¢ = 1,21 m Tiefe in
0,71 m Abstand von vorn angebracht. Der Schlitz wurde als Diffusor mit
kleinem Offnungswinkel ausgebildet.

Das Modell wurde mit 0,1+ 0,2 m/sec Geschwindigkeit durch das
Wasser geschleppt. Die Stromung im Gebiet des Absaugschlitzes wurde
durch aufgestreutes Aluminiumpulver sichtbar gemacht und photographiert,
siehe die Stromungsbilder Fig. 30—34.

Die laminare Grenzschichtabsaugung arbeitete im allgemeinen einwand-

“frei selbst bei stark verschiedenen Schlitzformen und verschieden starker
Absaugung. Die nichtabgesaugte nach dem Schlitz weitergehende laminare
Grenzschicht wurde durch die Absaugung meistens nicht gestort. Die Stro-
mung im Absaugschlitz 16ste auf der einen Schlitzseite ab.

Mit zunehmender Absaugmenge muB die Schlitzweite vergroBert werden,
um hohe Geschwindigkeiten am Schlitzaustritt und entsprechend groBe
Schlitzverluste zu vermeiden.

Bei kleineren Absaugmengen muB die Schlitzweite verringert werden, da
sonst am Schlitzeinlauf eine lokale laminare Abldsung eintritt (Fig.31g).
Die Versuche mit dem 6,75 o dicken Absaugfliigel (Kap. 4,4) und spitere
laminare Absaugversuche zeigten, daB in solchen Fillen die Grenzschicht
nach dem Schlitz rasch turbulent wurde (Stethoskopbeobachtung). Durch
Kritmmung der Profil-Oberfliche nach auBen vor dem Absaugschlitz (Fig. 31)
kann bei schwacher Absaugung ein starkerer lokaler Druckanstieg vor dem
Schlitz und eine laminare Ablosung erfolgen (Fig. 31c), wodurch die Grenz-
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Fig. 30. Stromungsaufnahmen im Wassertank mit laminarer Grenzschichtabsaugung.
Stromungsrichtung von links.

schicht nach dem Schlitz ebenfalls rasch turbulent wird. Nach vorn gekriimmte
Absaugschlitze (Fig. 30e, 30f, 31a, 31b, 31c) sind in dieser Hinsicht be-
sonders heikel.
In einigen Fillen wurde die Schlitzhinterkante gegeniiber dem Schlitz-
einlauf verschieden stark nach auBen und innen versetzt (Fig. 30 ¢, 31d, 31e).
Zu starke Versetzung nach innen kann unter Umstinden ebenfalls zu
einer lokalen laminaren Ablésung am Schlitzeinlauf fithren (Fig. 38), wo-
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Fig. 31. Stromungsaufnahmen im Wassertank mit laminarer Grenzschichtabsaugung.
Stromungsrichtung von links.

durch die laminare Absaugung unwirksam wird (siehe spatere Versuche
Kap. 5,2, Versuch F mit Schlitz & mit #Z= 1,3 mm Versetzung nach innen).

p) Ein Versuch mit mehreren hintereinanderliegenden schmalen Absaug-
schlitzen (Art Flichenabsaugung) zeigt, wie die laminare Grenzschicht ins
Fliigelinnere hineinsickert (Fig. 32).

y) An einem diinnen symmetrischen Profil wurde die laminare Grenz-
schicht an der Fliigelhinterkante abgesaugt. Die ersten Absaugversuche
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Fig. 32. Stromungsaufnahmen im Wassertank mit laminarer Grenzschichtabsaugung.
Stromungsrichtung von links.

Fig. 33 und 34. Strémungsaufnahmen im Wassertank mit laminarer Grenzschicht-
absaugung. Stromungsrichtung von links.

wurden ohne Zwischenwand im Absaugschlitz durchgefiithrt und verliefen
negativ: beim Anfahren entstand nach der Absaugstelle in der freien
Stromung ein Staupunkt, der bei der geringsten Storung gegen die eine oder
andere Fliigelseite hin wanderte (Fig. 33b).

Durch eine Zwischenwand im Schlitz wurde der hintere Staupunkt auf
dieser fixiert (Fig. 33a, 33c).

Die Grenzschicht nach dem Schlitz war meistens sehr diinn.

Durch Drehen des Zwischenblechs und durch verschieden starke Ab-
saugung auf Ober- und Unterseite kann der hintere Staupunkt verschoben
und so (nach einer Bemerkung von Prof. Ackeret) die Zirkulation um den
Fliigel geandert werden. -

Die laminare Hinterkantenabsaugung ist sehr empfindlich auf die Form
der Fliigeloberfliche kurz vor dem Schlitz. Bei zu rundem Schlitzeinlauf
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16st die Grenzschicht vor dem Schlitz laminar ab; bei zu spitzem Einlauf
ergeben sich tiefe Unterdriicke am Schlitzeinlauf, hohe Geschwindigkeiten
im Absaugschlitz und groBie Schlitzverluste.

8) Ein weiterer Versuch mit laminarer Grenzschichtabsaugung wurde
im Wassertank mit einem £ = 0,61 m tiefen Schlitzklappenfliigel (d/¢ = 0,158)
durchgefiihrt. Die Grenzschicht konnte mit Hilfe der Absaugung an Haupt-
fliigel und Klappe bei verschiedenen Klappenausschligen vollstindig la-
minar gehalten werden (Fig. 34). Die Reynolds’sche Zahl betrug dabei
Re, =~ 100000 = 120 000.

b) Laminare Absaugversuche mit dem Schlitz a), siehe Fig. 27.
Definitionen siehe Anfang von Kap. 5.

Mit der Versuchseinrichtung, die bei den laminaren Absaugversuchen
mit 3 Schlitzen beniitzt wurde (Kap. 5,1), wurden laminare Absaugversuche
mit dem vordersten Absaugschlitz allein durchgefiihrt (Schlitzform a). Die
MeBplatte war eben. Es wurde itber die Kanalbreite von 400 mm abgesaugt.

Gemessen wurde die Druckverteilung an der MeBplatte, wobei die
kleinste Schlitzweite s, Absaugmenge Q,, Kanalweite und Anstromgeschwin-
digkeit variiert wurden. Die Schlitzhinterkante konnte gegeniiber dem
Schlitzeinlauf verschieden hoch eingestellt werden (Versetzung />0 bei
nach innen versetzter Schlitzhinterkante).

Der EinfluB der Absaugmenge Q, bzw. Q,/Qd* (6* = Verdrangungsdicke
vor dem Schlitz), der Schlitzweite und der Versetzung der Schlitzhinterkante
auf die Senkenwirkung wurden untersucht. Die Fig. 35 und 36 zeigen einige
Druckverteilungen an der MeBplatte in der Gegend des Absaugschlitzes.
Die Grenzschicht blieb in den untersuchten Fillen nach dem Schlitz laminar
(nach Stethoskopbeobachtungen).

Der laminare Druckanstieg infolge Senkenwirkung nimmt mit wachsen-
der Absaugmenge Q, und zunehmender Versetzung der Schlitzhinterkante
nach innen zu und umgekehrt, wihrend eine Anderung der Schlitzweite prak-
tisch ohne EinfluB ist. Mit wachsender Schlitzweite muB} stirker abgesaugt
werden, um eine lokale laminare Ablésung an der Absaugstelle und ein
rasches Turbulentwerden der Grenzschicht nach dem Schlitz zu vermeiden
(nach Stethoskopbeobachtungen).

Der gemessene laminare Druckanstieg infolge Senkenwirkung ist we-
sentlich groBer, als sich unter Voraussetzung reibungsfreier Stromung er-
geben wiirde: durch die Grenzschichtabsaugung wird die Verdringungsdicke
6* nach dem Absaugschlitz sprunghaft kleiner, und entsprechend wird hier
die wirksame Oberfliche (im Abstand é* von der Wand) ndher gegen die
Wand versetzt. Mit einer derart wellig ausgebildeten wirksamen Oberfliche
wiirde sich an der Unstetigkeitsstelle (Absaugstelle) ein stirkerer iokaler
Druckanstieg ergeben, wie diesbeziigliche Rechnungen von A. Befz (77) und
Druckverteilungsmessungen beim Umschlag infolge #duBerem Druckanstieg
zeigen, wo die Verdringungsdicke ebenfalls sprunghaft abnimmt (Fig. 3,
4, 5 etc.). Durch Uberlagern einer Senke an der Absaugstelle entsteht dann
ein wesentlich groBerer Druckanstieg infolge Senkenwirkung als bei reibungs-
freier Stromung. Durch Versetzen der Schlitzhinterkante nach innen bzw.
auBen kann dieser Effekt noch verstirkt bzw. abgeschwicht werden.

In weiteren Messungen c¢) wurde versucht, durch wellige Ausbildung
der Wand in der Gegend der Absaugstelle den laminaren Druckanstieg in-
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23,1 085|035 197 | 0268 | 814 29,1 | 085 |[-035| 0,77 | 0,106 | 8,14
2 124 | 0,170 2 0,62 | 0,085 | 814
3 0,77 0,106 3 0,55 0,063 | 4,07
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28,1 085| 0 1,25 | 0,171 | 8,15
2 0,79 0,108
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folge Senkenwirkung noch weiter zu steigern, besonders bei groBeren Ab-
saugmengen Q,/Qd*. Die minimal notwendigen Absaugmengen, bei denen
die Grenzschicht nach dem Absaugschlitz noch einwandfrei laminar bleibt,
diirften dabei allerdings groBer werden: die langsamsten nicht abgesaug-
ten Grenzschichtteile konnen hochstens auf die Geschwindigkeit Null im
Staupunkt nach dem Schlitz verzogert werden. Bei stirkerem duBeren Druck-
anstieg (z.B. durch stirkere Senkenwirkung bei welliger Ausbildung der .
Oberflache beim Absaugschlitz) und bei kleineren Absaugmengen erfolgt
dann nach dem Schlitz unter Umstinden ein starker lokaler Druckanstieg
und ein rascher Umschlag der Grenzschicht (siehe spitere Messungen:
Fig. 39, Versuch 8A; Fig. 40, Versuch 16,,).

o 2p { 4Ip cm 60 x 0 ﬁ‘OC"\ 60 x 0 20 i 40 ¢m 60 x
QUpr 8)5 kgp Versuchw 95815 k
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Fig. 36. Laminare Absaugversuche mit dem Schlitz a). Kanalweite 80 mm. Versuche
III, IV, V, VI: EinfluB der Absaugmenge und Schlitzweite auf die Druckverteilung
(Senkenwirkung). ¢, = 8,15 kg/m?.

Tabelle zu Fig. 36.

!
Versuch% s mm ik mm \ Q1072 m?s| Q,/Qs | Versuch| s mm ! hmm|Q,-1073m%s| Q,/Qysx«
1 !
1, 1 f 052 | 03 ] 0,80 | 0109 | Vv,4 | 02 | 015 \ 0,19 0,026
2 0,63 0 086 5 0,42 0,057
3 0,44 0, 1060 6 0,32 0,043
IvV,1 | 0,3 0,2 0,313 0,042 VL1 71,25 | 05 1,97 0,270
2 0,235 0 032 2 1,26 0,172
3 \ 0,405 ’ 0,055 3 | 0,83 L 0,114

¢) Untersuchung des Absaugschlitzes b) mit der Mepplatte b) bei laminarer
Grenzschichiabsaugung.

Die Form der MeBplatte ) und des Absaugschlitzes #) sind aus den
Fig. 37 und 38 ersichtlich. Definitionen siehe Anfang von Kap. 5.
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Der Schlitz &) stand senkrecht zur Oberfliche und wurde ebenfalls als
Diffusor mit kleinem Offnungswinkel ausgebildet. Durch Verstellen der
Gegenwand V, deren Grenzschicht durch Absaugen laminar gehalten wurde,
konnte die duBere Druckverteilung verdndert werden. An der MeBplatte
wurde iiber die Kanalbreite von 400 mm abgesaugt.

Messplatte D) _

i)

Messplatte d )
2

Fig. 37. Form der MeBplatte ) und ¢) mit dem einzelnen Absaugschlitz &) (Fig. 38).
Dieser befand sich an der Stelle des 1. Schlitzes bei den Versuchen mit 3 Schlitzen

(Kap. 5, 1).
S
G < —
/o, ﬁ—’ 7 > ~
7 7. 5=08mm IV s=08mm
o ,%h-f,dmm 7 h=06mm
0 7 “
7 o Z
P ,/'/ / .
% g : Schiitz by
// -7 Yo 4y @/
gy
7
7 v/ l/,{/ 7

Fig. 38. Gerader Absaugschlitz ) mit verschieden starker Versetzung /% der Schlitz-
hinterkante. Nach vorn gekriimmter Absaugschlitz /) (Kap. 6, 2).

Die Druckverteilung an der MeBplatte und die Umschlagslage wurden
bei verschiedenen Absaugmengen @, bzw. Q,/Qd*, verschiedenen Anstrom-
geschwindigkeiten und Kanalweiten bestimmt. Ferner wurde die Schlitz-
hinterkante gegeniiber dem Schlitzeinlauf in der Hohe verschieden stark
versetzt.

Die Umschlagslage ergab sich aus dem Knick in der Druckverteilungs-
kurve, bedingt durch die im Umschlag erfolgende plétzliche Abnahme der
Verdringungsdicke, ferner aus Stethoskopbeobachtungen.
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Im Umschlag waren mit einem empfindlichen Manometer betrichtliche
Schwankungen im statischen Drucke feststellbar.

Die Ergebnisse der Druckverteilungs- und Umschlagsmessungen sind
aus den Fig. 30—44 ersichtlich.
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Fig. 39. Laminare Absaugversuche mit dem Absaugschlitz &), MeBplatte &), Kanal-
weite 80 mm, Schlitzweite s = 0,8 mm, Versetzung 2 = 0,9 mm, EinfluB der Absaug-
menge Q, auf den laminaren Druckanstieg bis zum Umschlag (Pfeil) und die

Senkenwirkung. )

Nr. | 13A 12A 11A 10A 9A 1A 8A 2A
Q. 1078 m¥s 3,81 2,29 1,54 1,24 1,03 0,80 0,65 1,14
Q,/Qsx 0,526 0,316 0,213 0,172 0,143 0,109 0,090 0,132
q,, kgm? 8,15 8,15 8,15 8,15 8,15 8,15 8,15 16,28

Die im letzten Abschnitt beziiglich Senkenwirkung gemachten Erfahrun-
gen wurden bestitigt: Steigerung des laminaren Druckanstiegs infolge
Senkenwirkung mit wachsender Absaugmenge Q, bzw. Q,/Q¢* und mit zuneh-
mender Versetzung der Schlitzhinterkante nach innen und umgekehrt. Eine
zu starke Versetzung nach innen (%==1,3 mm) erhohte die Senkenwirkung
nicht mehr weiter.

Bei stirkerem duBeren Druckanstieg (40 mm Kanalweite) ergeben sich
héhere laminare Druckanstiege infolge Senkenwirkung als bei 80 mm Kanal-
weite mit allerdings groBeren minimalen Absaugmengen Q,/Qd*.
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Mit wachsender Reynolds’scher Zahl nimmt der Druckanstieg infolge
Senkenwirkung bei gleicher Absaugmenge Q,/@d* schwach ab und umge-
kehrt (Fig. 40 und 41, vergleiche

gm = 10,3 kg/m?, . _ [ 815 kg/m?,
{q,,, =326 / Fig. 39, gn = {16,28 /
Die Senkenwirkung wird verstarkt durch die wellige Ausbildung der Ober-
fliche im Gebiet des Absaugschlitzes. Zur Laminarhaltung der Grenzschicht
nach dem Schlitz sind allerdings gréBere minimale Absaugmengen Q,/Qd*
erforderlich, wie zu erwarten war.

Der gesamte laminare Druckanstieg bis zum Umschlagspunkt ist im all-
gemeinen wesentlich grofer als ohne Absaugung. Er nimmt mit wachsender
Absaugmenge zu, ebenso mit steigendem aduBeren Druckanstieg (Vergleich
der Versuche mit 40 und 80 mm Kanalweite).
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Fig. 40. Laminare Absaugversuche mit dem Absaugschlitz &), MeBplatte 5), 40 mm
Kanalweite, s = 0,8 mm, # = 0,9 mm, ¢,, = 16,3 kg/m2. EinfluB der Absaugmenge Q,
auf den laminaren Druckanstieg bis zum Umschlag (Pfeil) und die Senkenwirkung.

No. ' 190,9 180,9 170,9 160,9 150;9 140,9
Q,- 1073 m¥s \ 5,67 4,07 2,76 1,19 1,59 2,01
Q,/Qsx ‘ 0,674 0,483 0,328 0,141 0,189 0,239
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Fig. 127 Laminare Absaugversuche mit Schlitz b), MeBplatte ), 40 mm Kanalweite,

s = 0,8 mm, ¢, = 16,3 kg/m2, Q, = 0,00201 m3/s = 0,239 . QJ*. EinfluB der Ver-

setzung /% der Schlitzhinterkante (Fig. 38) auf den laminaren Druckanstieg bis zum
Umschlag (Pfeil) und die Senkenwirkung.
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Fig. 43 und 44. Laminare Absaugversuche mit Schlitz 5}, MeBplatte »), 40 mm Kanal-

weite, s = 0,8 mm, ¢,, = 16,3 kg/m2. Druckverteilung bis zum Umschlag (Pfeil) bei

starker Versetzung der Schlitzhinterkante nach auBien (# = - 0,3 mm) bzw. innen
= 1,3 mm).

[Versuch hmm | Q,-1073m%s | Q,/Qsx

J17-03 | -03 2,75 0,325
J18-03 | -03 4,12 0,488
F201,3 1,3 12,2 1,45
F 1813 1,3 4,05 0,48
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Mit wachsender Reynolds’scher Zahl erfolgt bei gleichem Q,/@Qd* der
Umschlag friiher, dhnlich wie im Falle ohne Grenzschichtabsaugung (vergl.

Fig. 40u. 41, ¢, =16,3 kg/m2u. 32,6 kg/m2, ferner Fig. 39, g,,=

Durch Versetzen der Schlitzhinterkante nach innen (stirker

8,15 kg/m?2.
6,3

e Senken-

wirkung) wird der laminare Druckanstieg bis zum Umschlag leicht vergroBert
und umgekehrt, unter Voraussetzung gleicher Absaugleistung

(Versuche 14 mit # = 09 bis # = —0,3, s. Fig. 42
» 17 , =09 und # = —0,3, s. Fig. 40, 43
» 18 , A=09 , k=03, s. Fig. 40, 43).
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Fig. 45.

Laminare Absaugversuche mit Schlitz &), MeBplatte 4) (Abb.37), 40 mm

Kanalweite. s = 0,8 mm, ¢, = 16,3 kg/m?. EinfluB der Absaugmenge Q, auf den
laminaren Druckanstieg bis zum Umschlag (Pfeil) und die Senkenwirkung.
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Zu starke .Versetzung der Schlitzhinterkante nach innen (2= 1,3) ver-
schlechtert den laminaren Druckanstieg wieder (Fig. 42, 44).

Die Steigerung der Senkenwirkung und des laminaren Druckanstiegs
durch schwach gewellte Ausbildung der Oberfliche im Gebiet des Absaug-
schlitzes dhnlich der Form der MeBplatte &) diirfte sich nur bei gréBeren
Absaugmengen Q,/Qd* lohnen, bei kleineren Q,/Q4¢* dagegen weniger.

d) Laminare Absaugversuche mit Schlitz b) und Mepfplatte d) (siehe Fig.37).

Durch Verstirkung der Welle im Gebiet des Absaugschlitzes &) (siehe
Form der MeBplatte d) wurden die Senkenwirkung und der laminare Druck-
anstieg bis zum Umschlag bei stirkerer Absaugung noch weiter vergroBert,
siehe die Druckverteilungen an der MeBplatte (Fig. 45).

Um die Grenzschicht nach dem Schlitz einwandfrei laminar zu halten,
sind allerdings noch gr6Bere minimale Absaugmengen als beim Schlitz &)
mit MeBplatte &) erforderlich.
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Weitere laminare Absaugversuche mit dem FEinzelschlitz g) (siehe
Fig. 46) ergaben &dhnliche Resultate (Fig. 47).

Die Absaugversuche mit der Platte d) zeigten, daB eine Grenzschicht bei
einer Stromung um eine schwach ausspringende Ecke mit Hilfe der Grenz-
schichtabsaugung laminar gehalten werden kann, wenn in der Ecke ein Ab-
saugschlitz angebracht wird.
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Zusammenfassung iiber den laminaren Druckanstieg mit Grenzschicht-
absaugung bei kleineren bis mittleren Reynolds’schen Zahlen.

Mit Hilfe der laminaren Grenzschichtabsaugung sind bei kleineren bis
mittleren Re (N =1} Rd*2 vor dem Schlitz variierte zwischen 0,4—0,8-106)
hohe laminare Druckanstiege mit relativ wenig Absaugschlitzen moglich,
wobei im allgemeinen nur ein Bruchteil der jeweiligen Verdringungsdicke
0* vor den Schlitzen abgesaugt werden muB.

Der Anteil der Senkenwirkung am laminaren Druckanstieg ist in den
meisten Fillen betrichtlich. Bei groBeren Absaugmengen Q,/Qd* lohnt sich
die Erhohung des Druckanstieges infolge Senkenwirkung durch geeignete
Formgebung der Oberfliche, bei geringen Absaugmengen Q,/Qd* dagegen
weniger.

6. KAPITEL

Untersuchung der Schlitzstromung bei laminarer
Grenzschichtabsaugung mit Einzelschlitzen

1. Laminare Absaugversuche mit geradem Absaugschlitz

Die Versuchseinrichtung bei den Versuchen von Kapitel 6 war dieselbe
wie bei den Versuchen von Kapitel 5.

a) Versuche mit Schlitz a) (siehe Fig. 27).
Definitionen siehe Anfang von Kap. 5.

Die ‘MeBplatte war eben. Abgesaugt wurde iiber die Kanalbreite von
400 mm.

Messungen: Der statische Druck p, im Absaugkasten wurde gemessen
bei verschiedenen Absaugmengen Q, bzw. Q,/Qd¢* (6*= Verdrangungsdicke
vor dem Schlitz), Schlitzweiten s und Staudriickien bzw. Reynolds’schen
Zahlen. Ferner wurde die Schlitzhinterkante gegeniiber dem Schlitzeinlauf
verschieden stark nach auBen oder innen versetzt. Der Verlauf des statischen
Druckes in der. Absaugkammer mit der Absaugmenge ist aus den Fig. 48—53
zu ersehen.

Mit zunehmender Absaugmenge wachsen die Unterdriicke im Absaug-
kasten. Bei groBeren Re sind diese bei gleicher Absaugmenge Q,/Q4d* kleiner,
ebenso bei breiteren Absaugschlitzen.

Bei Versetzung der Schlitzhinterkante nach innen ergeben sich infolge
der stirkeren Senkenwirkung gréBere Unterdriicke am Schlitzeintritt und
im Absaugkasten. Die Druckdifferenz zwischen der Absaugkammer und der
Stelle unmittelbar vor dem Absaugschlitz wird durch Versetzen der Schlitz-
hinterkante nach innen oder auBen bei sonst gleichen Bedingungen nur un-
wesentlich geédndert.

Zur Erzielung einer gleichmiBigen Absaugung lings der Spannweite
miissen Schlitzweite und Versetzung der Schlitzhinterkante nach innen oder
auBen lings der Spannweite moglichst konstant bleiben. Ist die Schlitzhinter-
kante irgendwo stirker nach innen versetzt, so wird dort weniger Luft ab-
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gesaugt, wodurch unter Umstianden eine lokale laminare Ablosung kurz vor
dem Schlitzeinlauf und ein rasches Turbulentwerden der Grenzschicht nach
dem Schlitz an der betreffenden Stelle erfolgt, wie Stethoskopbeobachtun-
gen zeigten (Bestitigung bei den laminaren Absaugversuchen von Kap. 7
und 8). Von der Umschlagstelle breitet sich ein turbulenter Keil in iiblicher
Weise nach hinten aus. Ist der Schlitz irgendwo etwas enger, so wird hier
weniger Grenzschichtluft abgesaugt. Die laminare Grenzschicht nach dem
Schlitz wird hier dann dicker und unter Umstinden frither turbulent®), es
sei denn, daB der vorangehende oder nachfolgende Schlitz entsprechend ver-
breitert wird.
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Fig. 48. Laminare Absaugversuche mit dem Absaugschlitz ¢) (Fig.27). 80 mm Kanal-
weite, Schlitzdiffusor 16 mm lang. Statischer Druck 1— p4/q,, in der Absaugkammer bei
verschiedenen Absaugmengen Q,/Qd*, Staudriicken g, und Schlitzweiten s.

b) Versuche mit Schlitz b), Mepplatte b) (Fig. 37 und 38).

Gemessen wurden die statischen Driicke im Absaugkasten und lings
des Schlitzdiffusors, ferner die Geschwindigkeitsverteilung am Schlitzaustritt
bei verschiedenen Absaugmengen, Schlitzweiten und Staudriicken.

Bei sonst gleichen Bedingungen ergaben sich praktisch dieselben Druck-
differenzen zwischen Absaugkammer und der Stelle unmittelbar vor dem
Schlitz, wie mit dem Schlitz a).

*) Dies wurde verschiedentlich bei ungenau eingestellten Absaugschlitzen mit dem
Stethoskop festgestellt.
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Durch Verlingerung des Schlitzdiffusors von 16 mm auf 24 mm wurden
der Unterdruck im Absaugkasten leicht gesenkt und der Druckanstieg im
Schlitzdiffusor etwas vergroBert (Fig. 54; siehe auch spitere Versuche mit
nach hinten gekritmmtem Absaugschlitz, Kap. 6, 3).
" Bei s=0,8 mm Schlitzweite und ¢, = 16,3 kg/m? erfolgt im Schlitz-
diffusor ein schwacher gleichmiBiger Druckanstieg, der mit wachsender Ab-
saugmenge zunimmt (Fig. 54).
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Die Geschwindigkeitsverteilungen am Schlitzaustritt bei s = 0,83 mm
Schlitzweite, ¢, = 8,15 kg/m?; 16,3 kg/m2, 32,6 kg/m? und verschiedenen
Absaugmengen sind aus den Fig. 55, 56, 57 ersichtlich.

Bei schwacher Absaugung ist die Geschwindigkeitsverteilung am
Schlitzaustritt laminar mit einer schwachen Riickwirtsstréomung auf der vor-
deren Schlitzseite. Bei stiarkerer Absaugung 16st die Schlitzstrémung auf
der hinteren Schlitzseite ab und die Absaugluft stréomt 'in der Nihe
der vorderen Schlitzseite it relativ hoher Geschwindigkeit in den Absaug-
kasten. Dementsprechend ist im Schlitzdiffusor die Umsetzung der kineti-
schen Energie der Absaugluft in Druck nicht besonders giinstig (siehe Fig.:
Verlauf des statischen Druckes im Schlitzdiffusor). Die kleinsten Schlitz-
verluste ergeben sich bei kleinen Absaugmengen Q,/Qd* wobei nur die
inneren langsamsten Grenzschichtteile abgesaugt werden.

Eine bessere Umsetzung der Geschwindigkeitsenergie der Absaugluft
in Druck wiirde sich im Schlitzdiffusor ergeben, wenn die Schlitzstromung
vor dem Ende des Schlitzes turbulent wiederanliegt und die Geschwindig-
keitsverteilung am Schlitzaustritt gleichmidBig wird. Weitere laminare Ab-
saugversuche mit dem Schlitz b) zeigten, dafl dies erreicht wurde bei groBerer
Schlitzweite, groeren Absaugmengen und Staudriicken, d. h. bei groBeren
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Reynolds’schen Zahlen, bezogen auf die Schlitzstrémung (Versuche X, L,
s =1,3 mm Schlitzweite, ¢, = 32,5 kg/m?).

Die Geschwindigkeitsverteilung am Schlitzaustritt war bei s =1,3 mm
und g, = 32,5 kg/m? relativ gleichmiBig (siehe Fig. 58).

Dafi die Grenzschicht vor und nach dem Schlitz laminar war, zeigt die
Lage des Umschlagspunktes nach dem Schlitz (Fig. 41).

Die Druckverteilungen liangs des Schlitzdiffusors (Fig. 59) zeigen an der
mutmaBlichen Umschlagstelle der Schlitzstromung einen rapiden Druck-
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anstieg und starke Schwankungen im statischen Druck, dhnlich wie dies beim
Umschlag einer laminaren Grenzschicht bei Druckanstieg festgestellt wurde.

Bei s =1,3 mm Schlitzweite und ¢, = 32,5 kg/m? sind die Schlitzver-
luste und Unterdriicke im Absaugkasten gering (siehe Fig. 60).
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Zusammenfassung iiber die Verluste im geraden Absaugschlitz
bei laminarer Grenzschichtabsaugung:

Durch Ausbildung der Absaugschlitze als Diffusoren kann in diesen
-ein Teil der kinetischen Energie der Absaugluft in Druck umgesetzt werden.
Bei schwacher Absaugung bzw. kleinen Reynolds’schen Zahlen der Schlitz-
strémung ist diese abgel6st, der Druckanstieg im Schlitzdiffusor ist ent-
sprechend gering. Bei stirkerer Absaugung, breiteren Schlitzen und héheren
Staudriicken, d.h. bei groBeren Reynolds’schen Zahlen der Schlitzstromung
wird diese turbulent und liegt an, wodurch sich im Schlitzdiffusor ein be-
trichtlicher Druckanstieg ergibt. Die Schlitzverluste werden dann niedrig.

2.Untersuchung der Schlitzstromung bei laminarer Grenzschicht-

absaugung mit dem nach vorn gekriimmiten Absaugschlitz ;
Definitionen siehe Anfang von Kap. 5.

Mit dem nach vorn gekriimmten Absaugschlitz /) (siehe Fig. 38) wurden
laminare Absaugversuche in gleicher Weise wie mit Schlitz &) und &) durch-
gefithrt. Der statische Druck im Absaugkasten und die Geschwindigkeits-
verteilung am Schlitzaustritt wurden bestimmt.
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Fig. 61. Laminare Absaugversuche mit Schlitz ), MeBplatte 6), 40 mm Kanalweite,
s = 2,0 mm, %2 = 1,0 mm. Schlitzdiffusor 24 mm lang. Statischer Druck in der Absaug-
kammer bei verschiedenen Absaugmengen Q,/Qd* und Staudriicken g,,.

Die Geschwindigkeitsverteilungen am Schlitzaustritt bei s = 1,45 mm
Schlitzweite und ¢,, = 32,7 kg/m2 und die zugehorigen statischen Driicke im
Absaugkasten bei verschiedenen Absaugmengen sind aus den Fig. 62 und 63
ersichtlich.

Bei schwacher Absaugung, d.h. kleineren Re der Schlitzstrémung, ver-
hielt sich Schlitz /) gleich wie der gerade Schlitz a) oder &).

Bei stirkerer Absaugung, d.h. groBeren Re der Schlitzstromung, blieb
diese in den untersuchten Fillen auf der vorderen Schlitzseite laminar ab-
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gelost; entsprechend ergaben sich groBere Schlitzverluste und Unterdriicke
- im Absaugkasten als beim geraden Schlitz a) oder 6).

Der Umschlag der Schlitzstromung wird wahrscheinlich verzdgert durch

die stabilisierende Wirkung der nach auBen gekriimmten vorderen Schlitzseite.
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Die Schlitzstromung 16st auf der vorderen Schlitzseite A\ / 4 000340 0340

laminar ab.

3.Untersuchung der Schlitzstromung bei laminarer Grenzschicht-
absaugung mit dem nach hinten gekriimmten Absaugschlitz A4

Auf Grund der laminaren Absaugversuche mit geraden und nach vorn
gekritmmten Absaugschlitzen kann vermutet werden, daB die Schlitzstrémung
bei einem nach hinten gekriimmten Absaugschlitz #) (Fig. 64) frither tur-
bulent wird als beim geraden Schlitz, bedingt durch die konkave Kriimmung
der vorderen Schlitzseite. Daf} eine laminare Grenzschicht bei konkaver bzw.
konvexer Kriitmmung frither bzw. spiter turbulent wird als an einer ebenen
Oberfliche, zeigten Messungen von F. und M. Clauser (33) und von M. Fau-
connet im Institut fitr Aerodynamik E. T. H. Ziirich (noch nicht veréffentlicht).

Zur Priifung der obigen Vermutung wurden laminare Absaugversuche
mit einem einzelnen nach hinten gekriimmten Absaugschlitz #) (Fig. 64)
durchgefiihrt, der sich auf der Unterseite eines 10,5 o dicken schwach ge-
wolbten Profils (von Kap. 8) befand. Der Absaugschlitz war 0,73 m von
der Fliigelnase entfernt. Auf beiden Seiten der 0,18 m langen MeBabsaugung
wurden Hilfsabsaugungen angebracht.

Messungen: Der statische Druck p, im Absaugkasten und p auf der
vorderen Seite des Absaugschlitzes wurde bei verschiedenen Staudriicken und
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Absaugmengen bei s = 1,0 mm und s = 1,25 mm Schlitzweite gemessen, wobei
der Anstellwinkel des Fliigels konstant blieb. p, und p wurden mit 0,5 mm @
DruckanschluBbohrungen gegeniiber dem statischen Druck p, (siehe Kap. 8,
Bestimmung von U,) ermittelt.

D
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Fig. 64. Nach riickwirts gekriimmter Absaugschlitz A.
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Fig. 65. Laminare Absaugversuche mit Schlitz 4. Statischer Druckverlauf p/g, lings
der Tiefe,

Der Verlauf des statischen Druckes vor dem Schlitz und im Schlitzdiffusor
ist bei verschiedenen Schlitzweiten, Staudriicken und Absaugmengen Q,/Qd*
aus den Fig. 66—72 ersichtlich. ¢* = Grenzschichtverdringungsdicke vor
dem Absaugschlitz, berechnet nach Pohilhausen aus der gemessenen Druck-
verteilung (Fig. 65).

Im hinteren geraden Teil des Schlitzdiffusors stieg der statische Druck
an der mutmaBlichen Umschlagstelle stark an; anschlieBend erfolgte ein
weiterer schwacher Druckanstieg. Eine Verlingerung des Schlitzdiffusors
war im allgemeinen giinstig.

Der Druckanstieg im Schlitzdiffusor und damit die Umsetzung der kine-
tischen Energie der Absaugluft in Druck sind beim Schlitz /) besser als beim
geraden Schlitz a) oder b), besonders bei kleineren Re der Schlitzstrémung.
Entsprechend ergeben sich auch kleinere Unterdriicke im Absaugkasten
(siehe Fig. 73 und 74).

Tabelle zu den Figuren 66—72. :
g, kg/m? 32,1 44,0 7,1 21,2 13,0

Qyx - 1073 m3s 5,10 5,52 3,48 4,60 4,05
)
(6=0,18m
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7. KAPITEL

Versuche zur Laminarhaltung einer Grenzschicht
bei hohen Reynolds'schen Zahlen mit Hilfe der
Grenzschichtabsaugung

1. Zweck der Versuche

Studium der laminaren Grenzschichtentwicklung mit Absaugung bei
groBeren Reynolds’schen Zahlen, normaler Windkanalturbulenz und zunichst
geringem duBeren Druckanstieg an einem 3,35 oo dicken symmetrischen Profil
bei 00 Anstellwinkel (Profilform siehe Fig. 75a). Die laminare Grenzschicht
wurde in 8 hintereinanderliegenden Schlitzen abgesaugt.
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Es sollte ferner untersucht werden, ob mit Grenzschichtabsaugung
laminar gleiche maximale Reynolds’sche Zahlen Re, oder Res* bezogen auf
die Impulsmangel- oder Verdriangungsdicke wie ohne Absaugung erreicht
werden bei dhnlicher duBerer Druckverteilung.
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2. Versuchseinrichtung

Der aus Holz gebaute Fliigel von #= 2,032 m Tiefe wurde vertikal in
der geschlossenen WindkanalmeBstrecke aufgestellt. Die Spannweite war
gleich groB wie die Hohe der MeBstrecke (2,12 m). Aus meBtechnischen
Griinden wurde nur die eine Fliigelseite abgesaugt, wihrend die Messungen
auf der nichtabgesaugten Gegenseite den Vergleich ohne Absaugung lieferten.
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Fig. 76. Absaugschlitze [—VIIL
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Die Absaugschlitze I-—VIII sind aus der -Schlitzzeichnung 76 ersichtlich.
Sie sind gerade und unter 600 nach hinten geneigt.

Wie bisher wurden sie als Diffusoren mit kleinem Offnungswinkel aus-
gebildet. Zur Verstirkung der Senkenwirkung wurde die Oberfliche in der
Gegend der Schlitze auf Grund der Versuche von Kapitel 5 schwach gewellt
'(Fig.76). Bei den ersten Versuchen wurden die Wellen iibertrieben stark
ausgebildet, was zur Folge hatte, daB die Grenzschicht nur mit sehr starker
Absaugung laminar blieb. Schlitzweite und gegenseitige Lage von Schlitz-
einlauf und Schlitzhinterkante wurden lings der Spannweite moglichst kon-
stant eingestellt.

Die laminare Grenzschichtentwicklung mit Absaugung wurde in der
Mitte des Fliigels untersucht, wo sich die MeBabsaugschlitze mit den zu-
gehorigen Absaugkammern befanden (Fig.75b). Durch Hilfsabsaugungen
seitlich der MeBabsaugung wurde erreicht, daB die Grenzschicht im ganzen
MeBabschnitt laminar blieb. '

Jeder Absaugschlitz wurde fiir sich gesondert abgesaugt. Die zugehori-
gen Hilfsabsaugungen wurden moéglichst gleich wie die MeBschlitze ein-
gestellt. Die Linge der MeBabsaugschlitze betrug bei den Schlitzen 1—VI
bzw. VII, VIII 0,620 m bzw. 0,208 m. Simtliche Absaugkammern verlaufen
quer zum Fliigel konisch und sind im Querschnitt reichlich dimensioniert.
Dadurch ergeben sich geringe Druckverluste in den Absaugkammern und eine
gleichmiBige Absaugung lings der Spannweite. Die Absaugmenge jedes
MeBabsaugschlitzes wurde mit geeichten MeBdiisen bestimmt, die am un-
teren Ende der betreffenden Absaugkammer angeschlossen waren. Die ver-
wendeten MeBdiisen sind aus Fig. 75¢ ersichtlich. Sie wurden geeicht durch
Messung der Geschwindigkeitsverteilung am Diisenende mit einem flachen
Gesamtdruckrohr von 0,12mm > 2mm innerer Offnung und 0,2 mm #uBerer
Hohe und mit einem 1,0 mm O statischen Druckrohr, dessen 2 seitliche
0,4 mm & MeBbohrungen 9 mm vom halbrunden Kopf und 90 mm vom Halte-
stiel (2 mm @) entfernt waren. Diisendurchmesser 4 im zylindrischen Teil:
fiir die Schlitze 1—VI d = 17 mm, VII, VIII d =13 mm. Der statische Druck
in den Absaugkammern wurde an ihrem unteren Ende in geniigender Ent-
fernung von den MeBdiisen gemessen. Die Absaugluft wurde von den MeB-
diisen durch Schlauchleitungen zum Absaugventilator gefiihrt. Durch Drosseln
dieser Schliuche und Andern der Ventilatordrehzahl wurde die Absaugmenge
der Schlitze eingestellt.

. 3. Messungen
I. Absaugseite:

1. Druckverteilung lings der Fliigeltiefe, gemessen mit 0,5 mm @ sta-
tischen DruckanschluBbohrungen bis zum Schlitz VIII, von dort bis zur Hinter-
kante mit 1,0 mm O statischem Druckrohr*);

2. Absaugmenge der 8 MeBabsaugschlitze, gemessen mit 17 mm @ bzw.
13 mm @ Diisen fiir die Schlitze I—VI bzw. VII, VIII;

3. statischer Druck in den 8 MeBabsaugkammern, gemessen mit 0,5 mm @
DruckanschluBbohrungen;

*) Das verwendete statische Druckrohr von 1,0 mm & war gleich gebaut wie das-
jenige, das bei den MeBdiiseneichungen verwendet wurde. Kontrollmessungen mit Druck-
anschluBbohrungen zeigten, daB der statische Druck p/g, auf -~ 0,005 genau gemessen
wurde. o
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4. Grenzschichtprofil an der Stelle G 9 mm nach dem Schlitz VIII in
1,790 m Abstand von der Fliigelnase;

5. Umschlagslage mit Stethoskop und aus dem Knick in der Druck-
verteilungskurve beim Umschlag.

Die Absaugung wurde so einreguliert, daB die Grenzschicht mit einem
Minimum an Gesamtabsaugleistung moglichst lang laminar blieb. Die Mes-
sungen wurden bei verschiedenen Reynolds’schen Zahlen und jeweils ver-
schiedenen Absaugmengen durchgefithrt. Einige Messungen wurden mit
breiteren Absaugschlitzen wiederholt.

Tabelle iiber Schlitzweiten s (mm).

Schlitz Versuche 8—37, 19* Versuche 38—71, 14%, 62*
1 s = 0,5 —0,55 mm s = 0,65 mm
11 s = 0,30 ” s = 0,35 »

111 s = 0,36 9 s = 0,40—0,45 ,,
v s = 045—0,48 s == 0,45—0,50 ,,
\' s = 0,35—04 s =04 »”
Vi s =04 —045 s =04 —045 ,,
VII s = 038—04 ,, s =04 »
VI s =103 »” s = 035 »

II. Gegenwand ohne Absaugung:

1. Grenzschichtprofil an der Hinterkante,

2. Umschlagsmessung mit Stethoskop, } bei verschiedenen Re.

Das Grenzschichtprofil an der Stelle G auf der Absaugseite wurde mit
einem flachen Gesamtdruckrohr von 0,12 mm X 2 mm innerer Offnung und
0,2 mm &4uBerer Hohe von der nichtabgesaugten Seite her gemessen. Durch
ein Mikrometer konnte der Wandabstand des Staurohrs auf 0,01 mm genau
eingestellt werden. Der statische Druck an der Stelle G wurde mit einer
0,5 mm @ DruckanschluBbohrung gemessen, die sich neben dem Gesamt-
druckrohr befand.

Das Grenzschichtprofil an der Hinterkante der nichtabgesaugten Gegen-
wand wurde durch Messung des Gesamtdruckes und des statischen Druckes
mit einem Gesamt- und einem statischen Druckrohr bestimmt, woraus sich
nach bekannten Methoden (Squire-Young, RM 1838 (4)) der Profil-Wider-
stand der Gegenseite ohne Absaugung ergibt, gerechnet fiir beide Fliigel-
seiten. :

4. Bezeichnungen und Auswertung der Absaugversuche

Bezeichnungen:

t = Fliigeltiefe = 2,032 m, '

b = Spannweite der MeBabsaugung, fiir die Schlitze [—VI: 6 = 0,620 m,
VII, VIII: b= 0,208 m, Bezugsfliche F=&-¢ (Projektionsfliche des
Fliigels),

g0 = ungestorter Gesamtdruck auBerhalb der Grenzschicht oder Delle, ge-

messen gegeniiber Atmosphire (kg/m?),
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po = statischer Druck in der Mitte der einen Seitenwand am Anfang der
geschlossenen MeBstrecke, 0,90 m vor der Fliigelnase (kg/m?2).
go = Anblasstaudruck = g,—p, (kg/m?),

Us = Anblasgeschwindigkeit = V% g,

p = statischer Druck an der Oberfliche des Profils, gemessen gegeniiber
po (kg/m?),

pa = statischer Druck in den Absaugkammern, gemessen gegeniiber p,
(kg/m?),

4 p; = Absauggeblidsedruck (kg/m?) bei Beschleunigung der Absaugluft
auf U,

up = mittlert’e Luftgeschwindigkeit in der Absaugkammer quer zum Fliigel
an der Stelle der statischen Druckmessung (m/sec),

# = Geschwindigkeit in der Grenzschicht oder Delle (m/sec),

U = Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht oder Delle (m/sec),
é

Verdriangungsdicke ¢* = J. (1 —%) dy, wo y = Wandabstand,
0

d = gesamte QGrenzschichtdicke,
. Slu u)

Impulsmangeldicke 6 = J‘O (U) (1 — T dy,

‘5*
H = 7,
f.. = lmpulsmangeldicke der einen Fliigelseite weit hinten beim statischen

Druck p,,

Up-# U.6
Re =222, Rey=—"—,

14 14

Qs = Absaugmenge der verschiedenen MeBabsaugschlitze i = I—VIII fiir
eine Fliigelseite,

W.. = gesamter, fiir den Antrieb maBgebender Profilwiderstand,

W., = Widerstandsteil der Delle,

W, = Widerstandsanteil der Absauggeblise.

Dimensionslose Beiwerte:

Absaugmengenbeiwert des Schlitzes i co;=2-

—Q—a"[—:, gerechnet fiir beide
Fliigelseiten. )

Uy

Gesamtabsaugmengenbeiwert fiir beide Fliigelseiten:
viit

o = i§1 co;
. . A pg,
Absauggeblisedruckziffer Crg, = p
0
Weo , Wee _ W

Cwoo:qO—F, wa:%‘l?; ng—qOF-

Die Widerstinde bzw. Beiwerte wurden fiir beide Fliigelseiten gerechnet.
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Auswertung der Absaugversuche.

Fiir die Auswertung des Widerstandes wurde vorausgesetzt, daB die Ab-
saugluft durch die Absauggeblise (Wirkungsgrad #,) auf die Anstromge-
schwindigkeit U, in Flugrichtung nach hinten beschleunigt wird. Zur Uber-
windung des Widerstandsanteils der Delle wird ein Propeller (freifahrend
oder im Tunnel eingebaut) vorausgesetzt (Wirkungsgrad p). Der Wirkungs-
grad der Absauggebldse und des Propellers soll gleich sein: 7, —=np=17

Dann wird nach den Ausfithrungen in Kap. 4,4,c) der gesamte, fur
den Antrieb maBgebende Profilwiderstand

=2. %I(Qa( Up® _Pa_‘%uL )>+ W (1)

Vi ;o 0 0
=2. 2( : Apg)i-l- Wi (2), wo Apg:? oz—pa——?tq_z. 3)

Der Faktor 2 im ersten Glied rithrt davon her, daB @, nur fiir eine Fliigel-
seite gemessen wurde.

Dimensionslos:
w. (2 Q. 4 pg)
[4 = — = 4
Yo goF  S\UF g + o, @)
wo Cwoo = 2+ 2% = Widerstandsanteil der Delle. (5)
(0., fiir eine Fliigelseite).
Mit dem Absaugmengenbeiwert CQ,-=2‘Q‘”' ©6)
U F
und der Absauggebldse-Druckziffer ¢,,; = Apei (7)
vin 70
wird : 1,'",_00 = i;]ch . Cpgi + cw;o = Cw, + CW;; y (8)
vir
wo Cwy, = Dlcq; Cpg, = Widerstandsanteil der Absauggeblise. )
i=1

Zur Bestimmung von ¢,., wurden die Widerstandsanteile c,,, der Absaug-
geblise und ¢,.. der Delle ermittelt.
¢we: Fiir die verschiedenen Versuche wurden die Werte cq; und ¢,,; der

Schlitze I—VIII nach (6), (7), (3) und damit c,, nach (9) bestimmt. o/ou;?
war in den meisten Fillen vernachlidssigbar klein gegeniiber o/, Uy2— p..

Zur Bestimmung von ¢, = 4.t0 wurde 0., wie folgt ermittelt.

An der Stelle G 9 mm nach dem Schlitz VIII in 1,790 m Abstand von
vorn wurde das Grenzschichtprofil gemessen. Von G aus wurde die laminare

Grenzschicht-Entwicklung (Impulsmangeldicke 6 und Rey = g—) bis zum

experimentell bestimmten Umschlagspunkt mit der gemessenen Druckver-
teilung nach Falkner und Howarth ((45), (46), (48)) weiter gerechnet. Im
Umschlagspunkt wurde 6 als konstant angenommen. Vom Umschlag bis zur
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Hinterkante wurde 6 mittels Differenzenrechnung nach Squire-Young (4) be-
stimmt unter Annahme gleicher Wandschubspannung z, wie bei der tur-

bulenten ebenen Platte ohne Druckgradient bei gleichen Re(,:yl'—e U =
. ¥
Geschwindigkeit am Rande der Grenzschicht) und mit A :i = 1,40 =
konstant: 0
do 2 U’ " .
D Ut U’ 6 (H + 2), (Grenzschichtimpulsgleichung)

wo H+ 2 =34; U = %, s ldngs Oberfliche.

. . T 1
Die Wandschubspannung ist Q—(O/g == f (Res),
wo £ = 2,557 - In (4,075 - Reg) nach Sguire-Young (4).

Tabelle fiir { (Reg) nach Squire-Young:

Rey, 400 600 800 1000 1500 2000

£ 18,91 19,94 20,68 21,26 22,29 23,02

Re, 3000 4000 5000 7000 10000 15000

¢ 24,00 24,80 25,36 26,23 27,14 28,18

Re, 20000 30000 40000 50000 2-10° 5-10° 108
¢ 28,91 29,99 30,70 31,27 33,05 34,83 38,94

Die Anderung von 6 im Nachlauf von der Hinterkante bis sehr weit
hinten wurde ebenfalls nach Squire-Young (4) bestimmt, wobei in der Delle

%k .
In (%) = k-% angenommen wurde (siehe auch (61c)).

Die Impulsmangeldicke 0. weit hinten wird:

U Hp+5
O = 6 - (J) 2, wobei sich der Index %~ auf die Hinterkante bezieht.

Uy
. . Up\>2
Mit H, = 1,4 wird 0., = 0, ( ) , daraus folgen ¢,/ und ¢,_.

Uy

5. MeBergebnisse

Die MeBergebnisse sind aus den Fig. 77—90 und den Versuchstabellen
ersichtlich, die folgende Angaben enthalten (siehe hinten):

Versuchs-Nr.
U, -t
0 . .
905 Uo: v, Re= y CQty Cwes

cg und ¢,, fiir die 8 Absaugschlitze,
die Impulsmangeldicke 6 und den statischen Druck an der Grenzschicht-
mefstelle G.
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Die Druckverteilungen lings der Tiefe, die statischen Driicke in den
Absaugkammern und die Umschlagslagen (Pfeile) bei verschiedenen Re und
Absaugmengen sind in den Fig. 77—80 aufgetragen.

Die Druckverteilungen sind flach und weisen erst im hinteren Teil des
Profils einen schwachen Druckanstieg auf. Der laminare Druckanstieg bis
zum Umschlag betrigt 17 + 21,5 o der Druckdifferenz zwischen Staupunkt
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Fig. 77 und 78. Druckverteilung lings der Tiefe, statischer Druck in den Absaug-
kammern (ausgefiillte Kreise) und Umschlagsbeginn (vertikale Pfeile) bei verschiedenen
Re und Absaugmengen. G = GrenzschichtmeBstelle.

und Druckminimum. An den Absaugstellen zeigt sich der typische Druck-
anstieg infolge Senkenwirkung, der mit wachsender Absaugmenge stirker
wird. Zwischen den Schlitzen wird die Grenzschicht im allgemeinen be-
schleunigt. Erst nach dem Schlitz VIII erfolgt ein stiarkerer laminarer Druck-
anstieg, der schlieBlich zum Umschlag im allgemeinen kurz vor der Hinter-
kante fithrt. Im Umschlag weisen die Druckverteilungskurven meistens den
typischen Knick auf.

Die Unterdriicke in den Absaugkammern wachsen mit zunehmender Ab-
saugmenge. Sie sind bei groBeren Re geringer, ebenso bei breiteren Absaug-
schlitzen.
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Der Umschlagspunkt wandert bei gré8eren Re nach vorn, ebenso bei
kleineren Absaugmengen. Die Absaugmengen cg, zur Laminarhaltung der
Grenzschicht bis kurz vor die Hinterkante sind im allgemeinen gering. Mit
wachsender Absaugmenge muB stirker abgesaugt werden, siche Optimalkurve
Coropt (Re) fiir den kleinsten Gesamtwiderstand (siehe Fig. 81).
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Fig. 79 und 80. Druckverteilung langs der Tiefe, statischer Druck in den Absaug-
kammern (ausgefiillte Kreise) und Umschlagsbeginn (vertikale Pfeile) bei verschiedenen
Re und Absaugmengen. G = GrenzschichtmeBstelle.

Bei kleineren Absaugmengen als ¢g; ., sind im hinteren Teil des Profils
einzelne turbulente StoBe mit dem Stethoskop feststellbar, die mit abnehmen-
der Absaugmenge rasch hiufiger werden und weiter vorn beginnen. Der
Umschlag beginnt frither und erfolgt in einem mehr oder weniger breiten,
nicht mehr scharf definierten Umschlagsbereich. Die Grenzschicht wird in
diesen Fillen turbulent durch die Wirkung der Windkanalturbulenz.

Die kritischen Reynolds’schen Zahlen Rey ———%—6 im Umschlag, bei denen
die Grenzschicht unter der Wirkung der dufieren Turbulenz gerade noch
laminar blieb, betrugen bei Re=12+4-.106: Rey, = 930+ 880, und zwar
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sowohl mit den schmileren als auch mit den breiteren Absaugschlitzen. Bei
groBeren Re ergaben sich etwas niedrigere Rey,, .

Die kritischen Reqs-Werte sind auf der Absaugseite ein wenig groBer
als auf der nichtabgesaugten Gegenwand und praktisch gleich groB wie beim
14 o dicken Laminarprofil von Fig. 12.

i

Fig. 81. Opt. Gesamtabsaug-
menge cg,,¢ (Re) fiiroptimalen
— Gesamtwiderstand (gerechnet
fiir beide Fliigelseiten).

Qs

' 2 3 . 510° Re

Daraus kann geschlossen werden, daB eine laminare Grenzschicht mit
Absaugung bei denselben Req-Werten durch eine duBere Turbulenz um-
schligt wie ohne Absaugung bei gleicher flacher duBerer Druckverteilung,

sofern die Schlitze richtig eingestellt sind.
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Fig. 82—85 Geschwindigkeitsverteilung #/U (y) in der Grenzschicht an der Stelle
G 9 mm nach dem Schlitz VIII bei verschiedenen Re und Absaugmengen.
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Erst bei sehr schwacher Absaugung ergaben sich kleinere Reg,,.

Die Ab--

saugschlitze waren fiir sehr kleine Absaugmengen wahrscheinlich zu breit
(wie eine Nachrechnung der laminaren Grenzschichtentwicklung mit Absau-
gung zeigte), so daB am Schlitzeinlauf eine lokale laminare Ablésung erfolgt,
wodurch die nach den Schlitzen weltergehende Grenzschicht gestort wird
(Stethoskopbeobachtung).
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Geschw1nd1gke1tsverte1]ung u/U (y) in der Grenzschicht an der Stelle G 9 mm nach dem
Schlitz VIII bei verschiedenen Re und Absaugmengen.

Die Grenzschichtprofile an der Stelle G 9 mm nach dem Schlitz VIII
sind aus den Fig. 82—87 bei verschiedenen Absaugmengen und Staudriicken

ersichtlich.
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Fig. 88. Widerstandsverlauf
Cyoo (Re) ohne Absaugung
(Kurve @) und mit laminarer
Absaugung (Kurve b), Absaug-
gebliseleistung inbegriffen. Vor-
ausgesetzt wurde 7, = 1 und
Beschleunigung der Absaugluft
auf U,, die kinetische Energie
der Absaugluft in den Absaug-
kammern wurde beriicksichtigt.
€00 ist fiir beide Fliigelseiten
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Bei schwacher Absaugung sind die Grenzschichtprofile dhnlich wie an
einer ebenen Platte ohne Druckgradient (Blasius (47)) und werden mit wach-
sender Absaugmenge volliger. (Siehe auch Messungen von M.Ras (60),
(67), (68) mit laminarer Flichenabsaugung und Rechnungen von H. Schlich-
ting (70) iiber laminare Flichenabsaugung an einer ebenen Platte.)

In Fig. 88 ist der optimale Gesamtwiderstand c¢,.. mit Absaugung

(Kurve &) iiber Re = (—J;}—t aufgetragen und mit der nichtabgesaugten Gegen-

seite verglichen (Kurve a)).

Der Widerstand wird bei gréBeren Re durch die laminare Grenzschicht-
absaugung wesentlich vermindert. Der Anstieg des Widerstandes infolge
Kanalturbulenz beginnt mit Absaugung bei bedeutend gréBeren Re. Ohne
Absaugung sinkt ¢,., mit Re dhnlich wie die laminare Plattenreibung bis
Re = 106 und steigt bei groBeren Re wieder an, bedingt durch das Nach-
vornwandern des Umschlags infolge der Windkanalturbulenz (Fig. 89).

1 N \

08 \‘\ B

' SN A

os \?

o4 ' N Fig. 89. Umschlagslage bei verschiedenen
"1 ¢ 0008 RN Re auf der nichtabgesaugten Gegenwand

021 _Ue =9 (Stethoskopbeobachtungen).

' a = Umschlagsbeginn,

0 x = Beginn der ausgebildeten turbulenten
08 1 R WH 20 25 30 40 2.0"0‘ Grenzschicht (gemessen von vorn).

Der Widerstand mit Grenzschichtabsaugung war bis Re=4-10¢ nur
wenig groBer als die laminare Plattenreibung, wobei die Reynolds’schen
Zahlen Rey relativ niedrig waren. Bei Re= 4-106 ergab sich ¢, = 0,00167.
Bei groBeren Re (> 4-106) stieg ¢, durch die Wirkung der Kanalturbulenz
wieder an: Um bei hoheren Re turbulente StoBe, die die Oberflichenreibung
vergroBern und bei Re,, beginnen, zu vermeiden, muf} in den Absaug-
schlitzen immer stirker abgesaugt werden. Dadurch ergeben sich gréBere
Schlitzverluste und sehr diinne laminare Grenzschichten unmittelbar nach
den Absaugschlitzen, wodurch die Oberflichenreibung verstirkt wird. Der
Widerstand ¢, .. wurde dadurch bei héheren Re wieder vergroBert, trotzdem
die Grenzschicht bis Re = 5,4-106 mit Hilfe der Absaugung laminar gehalten
werden konnte. Bei groBeren Re ergaben sich die niedrigsten Widerstinde
dann, wenn gerade einzelne wenige turbulente St6Be begannen, welche die
Oberflichenreibung noch nicht stark erhéhten.

Der Verlauf von ¢, und ¢, , itber der Absaugmenge cq; bei Re = 3,0- 106
ist aus Fig. 90 ersichtlich.

Cwoo andert sich mit ¢y, dhnlich wie beim ersten 6,75 oo dicken laminaren
Absaugfliigel (Kap. 4,4):

Bei der optimalen Absaugmenge cg; oy iSt €400 am kleinsten. Bei kleineren
co~Werten treten im hinteren Teil des Profils turbulente StéBe auf, die cpoo
erhohen. Bei gréBeren cg, wird die laminare Grenzschicht diinner (siehe
Grénzschichtmessungen Fig. 82—87), wodurch die Oberflichenreibung und
Cwoo VergroBert werden.
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Die Verbreiterung der Schlitze ergab kleinere Unterdriicke im Absaug-
kasten und so etwas niedrigere ¢,,, und ¢, (Versuch 38, 14*, 54).

Durch Anordnung weiterer Absaugschlitze nach Schlitz VIII kénnte der
Widerstand noch weiter gesenkt werden, indem

1. die Grenzschicht bis zur Hinterkante laminar gehalten,

2. ein betriachtlicher Teil der kinetischen Nachlaufenergie der Grenz-
schicht an der Hinterkante zuriickgewonnen werden kénnte (vorausgesetzt
ist Beschleunigung der Absaugluft auf Uy).

C |}/
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215'%0
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Die gestrichelte Kurve ¢) (Fig. 88) zeigt, was durch Anordnung von 2
weiteren Schlitzen in der Nahe der Hinterkante widerstandsmiBig erreicht
werden konnte. (Die Kurve ¢) wurde aus den MeBwerten mit Hilfe einer
Theorie der laminaren Grenzschichtentwicklung mit Absaugung berechnet.)

DaB der fiir den Antrieb maBgebende Widerstand niedriger sein kann
als die laminare Plattenreibung, kann durch die teilweise Riickgewinnung
der relativ groBen kinetischen Nachstromenergie der laminaren Grenzschicht
erklirt werden. Der Widerstand der laminaren ebenen Platte koénnte durch
Nachstromausniitzang im Prinzip um 21,3 9% vermindert werden (Fig. 88,
Kurve d).

6. Exrweiterung der Theorie von Schlichting iiber die
laminare Grenzschichtentwicklung mit Flichenabsaugung bei
Beschleunigung der Absaugluft auf die ungestorte Anblas-

geschwindigkeit U,
H.Schlichting berechnete die laminare Grenzschichtentwicklung an einer
ebenen Platte mit Flichenabsaugung mit konstanter Absauggeschwindigkeit

—v, senkrecht zur Platte (70). Schlichting machte fiir die Geschwindigkeits-
verteilung in der Grenzschicht folgenden Ansatz:
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v ., ) Yy
y =l K T a0

und erhielt so den in Fig. 91 gezeigten Verlauf der Oberfl'sichenreibung CwR
bei verschiedenen Re und Absaugintensititen — —~ (U, = ungestorte An-

blasgeschwindigkeit). U

Der Zustand unendlich weit hinten auf der Platte wird streng richtig
angegeben, wihrend bei kleineren Re ¢, iiberschiatzt wird. Ohne Absau-
gung ergibt sich nach Schlichting

1 66 1,328

nach Blasius.

Cwp = V_
Cw,
710 Vol 1—
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410" ‘&\ o T |
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Fig. 91. Reibungsswiderstand ¢,  einer laminaren ebenen Platte mit Flichenabsaugung
bei verschiedenen Re und Absauggeschwindigkeiten —v,/U, nach Schlichting (70}.

Wird die Absaugluft verlustlos auf U, beschleunigt, so wird der fiir
den Antrieb maBgebende Widerstand c,, wesentlich niedriger als die Ober-
flachenreibung c, g, bedingt durch die Riickgewinnung der kinetischen Nach-
laufenergie der sich sonst mit der Platte nach vorn bewegenden Absaugluft
(siehe Fig. 92). Bei unendlich langer Platte wird ¢, =3 cur

Der Widerstand ¢,, bei Beschleunigung der Absaugluft auf U, sinkt mit
Re wesentlich stiarker als die Oberflichenreibung c, z, gleiche Absaugstirke

— (_V/o_ vorausgesetzt. Damit sind bei hoheren Re niedrige Widerstiande ¢,
0
mdglich bei relativ diinnen, stabilititsma8ig besser beherrschbaren laminaren

Grenzschichten. Umgekehrt diirften bei hoheren zuldssigen laminaren Reg-
Werten (bei schwacher duBerer Turbulenz) mit Hilfe der laminaren Grenz-
schichtabsaugung sehr groe Re laminar zu erreichen sein, wobei der Wider-
stand ¢, nur wenig groBer als die laminare Plattenreibung wiirde.
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Eine weitere Widerstandsverminderung wiirde sich ergeben, wenn auBer-
dem die Grenzschicht am Plattenende verlustlos auf U, beschleunigt wiirde,
wodurch deren Nachstromenergie zuriickgewonnen werden kénnte (siehe

Fig. 03).
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4'/0- ~ -Va/U ———
\ (2
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~~
p [
0 N || 00010
710 NS
4 RN
g 0,0005
410* AN |
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- N Re[ >
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Fig. 92. Widerstand ¢, , einer laminaren ebenen Platte mit Flichenabsaugung bei ver-
schiedenen Re und Absauggeschwindigkeiten —vo/U, bei verlustloser Beschleunigung
der Absaugluft auf U, (Absauggebliseleistung inbegriffen).
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Widerstand ¢, einer laminaren ebenen Platte mit Flichenabsaugung bei ver-

Fig. 93.

schiedenen Re und Absauggeschwindigkeiten —v,/U, bei verlustloser Beschleunigung
der Absaugluft und der Grenzschicht am Plattenende auf U, (Absauggebliseleistung
inbegriffen).

Die Ausniitzung der Nachstromenergie der Grenzschicht an einem la-
minaren Absaugprofil kénnte mit relativ geringen Verlusten erreicht werden
durch allmihliches Absaugen der Grenzschicht im hinteren Teil des Profils
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in mehreren hintereinander liegenden Absaugschlitzen bei nach hinten anstei-
gendem statischen Druck und durch Wiederbeschleunigung der Absaugluft
auf U,. In jedem Schlitz braucht nur ein Bruchteil der jeweiligen Grenz-
schicht abgesaugt zu werden, so daB sich kleine Schlitzverluste ergeben.
Auf diese Weise wiirde sich an der Fliigelhinterkante eine diinne laminare
Grenzschicht mit nur noch geringer Nachlaufenergie ergeben, die auerdem
bei der nachfolgenden Beschleunigung in der Delle zum Teil noch zuriick-
gewonnen wird. Bei Anordnung von Druckpropellern kénnte ebenfalls ein
geringer Teil der Grenzschichtnachstromenergie (dhnlich wie bei Schiffs-
nachstromschrauben) zuriickgewonnen werden.

8. KAPITEL

Untersuchung eines 10,5°% dicken schwach gewolbten
laminaren Absaugprofils

1. Zweck der Untersuchung

Der laminare Druckanstieg mit Grenzschichtabsaugung wurde bei
héheren Re und bei normaler Windkanalturbulenz an einem 10,5 oo dicken
schwach gew®lbten Profil bisher iiblicher Dickenverteilung bei verschiedenen
¢, studiert. Ferner wurde die Widerstandsverminderung durch die laminare
Grenzschichtabsaugung untersucht.

2. Profil, Versuchsanordnung

Das untersuchte Profil mit den Absaugschlitzen ist aus Fig. 94 ersichtlich.

Profildicke dit = 0,105,
Wolbung der Mittellinie  fi¢ = 0,019,
Nasenkriimmungsradius  Ryjf = 0,0097.

Mit der gewihlten Dickenverteilung beginnt der Druckanstieg auf der
Oberseite verhiltnismaBig weit vorn,

.Der aus Holz gebaute Fliigel wurde vertikal zwischen Boden und Decke
der geschlossenen WindkanalmeBstrecke aufgestellt. Im mittleren Fliigel-
abschnitt befanden sich die 0,18 m langen MeBabsaugschlitze mit beidsei-
tigen Hilfsabsaugschlitzen. Auf der Oberseite bzw. Unterseite wurde die
Grenzschicht durch 14 bzw. 10 Schlitze abgesaugt. Bei den meisten Ver-
suchen wurden die vordersten Schlitze der Oberseite verkittet und nicht ab-
gesaugt (siehe Versuchstabellen). An jedem Absaugschlitz wurde eine be-
sondere Absaugkammer angeschlossen, in welcher der statische Druck ge-
messen wurde. Die Absaugmenge jedes MeBabsaugschlitzes wurde mit
geeichten MeBdiisen bestimmt, die am unteren Ende der Absaugkammer
angeschlossen waren. Die Absaugkammern wurden in Absaugrichtung konisch
ausgefiithrt und im Querschnitt reichlich dimensioniert. Die Hilfsabsaugun-
gen wurden moglichst gleich wie die MeBabsaugung eingestellt.
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Fig. 94. Laminares Absaugprofil, d/f = 0,105, f/¢ = 0,019. Profilform, Form und La



Form und Lage der Absaugschlitze sind aus Fig. 94 ersichtlich. Die
als Diffusoren ausgebildeten schmalen Schlitze sind 609 nach hinten geneigt.
Die Kriitmmung der Schlitze nach vorn oder hinten diente nur zur Umlenkung
der. Absaugluft und nicht zum kiinstlichen Turbulentmachen der Schlitz-
stromung.

Um den laminaren Druckanstieg durch Senkenwirkung zu verstirken,
wurde die Oberfliche im Gebiet der Schlitze auf Grund fritherer Versuche
schwach gewellt, beim Versuch 21 wesentlich schwicher als bei den Versuchen
27 +- 55 (siehe Profilzeichnung).

Die Absaugschlitze wurden liangs der Spannweite moglichst gleich ein-
gestellt (konstante Schlitzbreite und Versetzung der Schlitzhinterkante gegen-
iiber dem Schlitzeinlauf lings des Schlitzes).

3. Messung mit laminarer Grenzschichtsabsaugung

a) Druckverteilung lings der Tiefe, gemessen mit 0,5 mm & Druckan-
schlufbohrungen und mit 1,0 mm © statischem Druckrohr;

b), ¢) Absaugmenge und statischer Druck in den verschiedenen MeB-
absaugkammern (mit geeichten MeBdiisen und mit 0,5 mm @ Bohrungen);

d) Impulsmessungen im Nachlauf.

Der Grenzschichtzustand im Absauggebiet wurde mit dem Stethoskop
nachgepriift. Die Grenzschichtabsaugung wurde auf moglichst geringen Ge-
samtwiderstand einreguliert.

Die Versuche wurden bei verschiedenen ¢, (aus Druckverteilung) und
Re’:UTﬁ durchgefiihrt, wobei in einigen Fillen die Absaugmenge variiert

wurde. Bei den Versuchen 27+ 55 wurden die Schlitzweiten gegeniiber Ver-
such 21 vergroBert.

Zum Vergleich wurde ¢,eo s ohne Absaugung im nichtabgesaugten
Fliigelteil bei verschiedenen Re mit der Impulsmethode bestimmt (siehe
Fig. 05).

Bezeichnungen und Auswertung der Absaugversuche

Fliigeltiefe £ = 1,035 m,
Spannweite der MeBabsaugung 6 = 0,18 m,
Bezugsfliche F = &-f = 0,186 m?2.

Der untersuchte Fliigel war im Verhiltnis zum MeBstreckenquerschnitt
(3 X 2,12 m, 8-eckig) relativ grol. Das Profil arbeitet dann zwischen seit-
lichen Winden bzw. in einer Fliigelgitterreihe (Spiegelfliigel). Um aus den
MeBwerten die Eigenschaften des untersuchten Fliigels als Einzelprofil im
unbegrenzten Luftstrom zu erhalten, wurden der ungestérte Anblasstaudruck
g, bzw. die ungestorte Anblasgeschwindigkeit U, und die statischen Driicke
am Profil wie folgt ausgewertet. Die seitlichen Kanalwinde bzw. die an
ihnen gespiegelten Fliigel bewirken, dafl der in Kanalmitte befindliche MeB-
fliigel mit einer um AU gr6éBeren Geschwindigkeit angeblasen wird als mit
der Anstromgeschwindigkeit Uyg weit vorn: Uy = Upg + AU. (Der Index G
bezieht sich auf die Gitterreihe.) AU ist dabei die Zusatzgeschwindigkeit der
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gespiegelten Fliigel am Ort des MefBfliigels. Der ungestorte statische Druck
po am Ort des MeBfliigels ist um ¢/2 (U,2—Uyg?2) tiefer als der statische
Druck pyc weit vor dem Fliigel.

Die Zusatzgeschwindigkeit AU am Ort des MeBfliigels unter dem Ein-
fluB der gespiegelten Fliigel wurde berechnet, indem diese durch je eine
Quelle und eine Senke in 0,8 m Abstand in Anblasrlchtung und einen Wirbel
ersetzt wurden. Die Ergleblgkelt wurde so gewihlt, daBl die groBite Dicke
der gespiegelten Fliigel gleich war wie beim MeBfliigel. Die gespiegelten
Wirbel ergeben in der Mitte des Kanals am Ort des MeBfliigels keine Zu-
satzgeschwindigkeit in Anstromrichtung; dagegen wird die wirksame Profil-
wolbung mit wachsendem ¢, um Af verstarkt (siehe Prandtl-Betz (85)):

A
f = 0,0023-¢,. Es ergab sich UU— 0,006, also U, = 1,006-Upg. Ge-
G

messen wurden die statischen Driicke p,, und p,, an beiden Kanalseiten-
winden an der Stelle der groBten Profildicke bei eingebautem MefBfliigel,
ferner der ungestérte Gesamtdruck g, und der statische Druck p;,” am Ort
des MefBfliigels, wenn er ausgebaut war (p..(, 5, poc und g, wurden gegeniiber
Atmosphire gemessen). p,; und p,, sind wegen der Zirkulation um den
Fliigel im allgemeinen verschieden. Wegen der Verdringungswirkung der
Delle hinter dem Fliigel ist pg¢ schwach verschieden von pyg.

Die statischen Driicke p an der Profiloberflache und p, in den Absaug-
kammern wurden gegeniiber p, bestimmt.

Auswertung von p,, qo, Uy aus puy, pust

Die Zusatzgeschwindigkeit AU, an den Kanalseitenwinden an der Stelle
der groBten Profildicke unter dem EinfluB des MeBfliigels und der gesple-
gelten Fliigel zusammen wurde berechnet, wobei alle Fliigel durch je eine
Quelle und eine Senke in 0,8 m Abstand ersetzt wurden. Aus AU,, AU

1
und p,, == Dy T Puy folgt der ungestorte statische Druck p, am Ort des MeB-

2
fliigels (quadratische Glieder von 4U und AU, vernachlissigt):
n=pe i 200 —AU) o U — g1, %0 =& —p,
9oq 0g 0G Us = ' /_92_ g6

Die weiteren Bezeichnungen und die Widerstandsauswertung sind gleich
wie in Kapitel 4,4. Es wurde Beschleunigung der Absaugluft auf U, und
gleicher Wirkungsgrad von Propeller und Absauggeblise vorausgesetzt. Die
kinetische Energie ¢/2-u;? der Absaugluft in der Absaugkammer wurde im
Gebldsedruck 4p, beriicksichtigt.

Q.; = Absaugmenge des Schlitzes /, gemessen mit geeichten MeBdiisen
gleicher Form wie bei den Versuchen von Kapitel 7.

4 pg; = Absauggeblasedruck fiir Schlitz i,
= Go— Pa: — 0/2- 1%,

Pa; = statischer Druck in der Absaugkammer i, gemessen mit 0,5 mm @
Bohrungen,

p = statischer Druck an der Oberfliche,

Re = Uot

v
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2

Absaugmengenbeiwert cg, = O F des Schlitzes i
o -

14

Gesamtabsaugmengenbeiwert co = X cg;, o, = 2y ‘@ fiir Oberseite,
SRS
pu

co, = 2 cq; fiir Unterseite.

i=1

Widerstandsanteil des Absauggebliises c,, = X (co - )i,
i=1-14
1r=1061

der Delle ¢,/ = 2—%’, bestimmt durch Impulsmessungen,

1”

Gesamter, fiir den Auftrieb maBgebender Profilwiderstand
Cw,, = Cw;o + ng .

¢, wurde aus den Druckverteilungsmessungen ausgewertet.

Die Versuchsergebnisse sind aus den Versuchstabellen Seite 102 und
den Fig. 95—103 ersichtlich.

4. MeBergebnisse

Der minimale Widerstand mit laminarer Grenzschichtabsaugung (inkI.
Absaugleistung) ist in Fig. 95 iber Re fiir verschiedene ¢, aufgetragen und
mit der Messung ohne Absaugung verglichen.

Cwes 1 , '
0007 -
Q006 ~Leomin ohne \Absaugting
\'\0-5\0_/0/‘/
Q005 K
0004 T~ Lt
1 (=069  (Ca. '\‘n{rAb.sau ung
I~ N 0163
0003 \%QL o587 | ™
0480 o372~
Q0025 AN —>X0232
0002 o5
L ‘ @}f\\
00075 — -

05 060708 10°12 15 2 25 3 Re 4.10°
Fig. 95. Laminares Absaugprofil, d/f = 0,105. Opt. Gesamtwiderstand ¢, oo mit Ab-

saugung (Absauggebliseleistung inbegriffen) bei verschiedenen Re und c,, ferner ¢, 0o min
ohne Absaugung.
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Trotz der widerstandsmiBig nicht besonders giinstigen Dickenverteilung
ergibt sich bei Re=2,2-10% ein Gesamtwiderstand ¢, .., = 0,0023 mit Ab-
saugung gegeniiber ¢yooo,r = 0,00535 ohne Absaugung bei Re=1,4-106,
Mit Absaugung sinkt ¢,., mit wachsenden Re bis 2-106 ihnlich wie die la-
minare Reibung der ebenen Platte und ist nur wenig gréBer als diese.

Bei Re > 2,2-106 steigt ¢,.. infolge der Windkanalturbulenz wieder an
(Beginn einzelner turbulenter StéBe ahnlich wie bei den Absaugversuchen
von Kapitel 7). ' ’

Durch Verbreitern der Absaugschlitze (Versuche 27 --55) wurden die
Schlitzverluste und c¢,.. vermindert (Vergleich der Versuche 27 und 21).

Fig. 96 zeigt die optimalen Profilwiderstandspolaren mit laminarer
Grenzschichtabsaugung bei verschiedenen Re.

o7 | } L Cree Com
C Collwss) fir verschie- Cuy < —
dene Re.
06 0002 —
4 W Cug
Cw, ‘,cb/r
o
05 T |
ﬁ A 0001
e
o4 ~iS M— Cw"
A 1810°
. P 16108
03 : 14108 0 5
02 1510% il Fig. 97. Laminares Absaugprofil, d/f=0,105.
A — EinfluB der Absaugmenge ¢ auf
w\§ Cyoos L‘woo,) Cwg-
011~/ :
Turbulenz 4--0004 . . :
) | o ‘ Fig. 96. Laminares Absaugprofil, d/t=0,105.
¢y (Cpoo) mit Absaugung bei verschiedenen

0001 0002 0003 0004Cwws Re (Absaugegeblaseleistung inbegriffen).

Durch die vollstindige Laminarhaltung der Grenzschicht bis zur Hinter-
kante auf beiden Fliigelseiten bleibt ¢,., in einem betrichtlichen c,-Bereich
niedrig, wodurch sich giinstige Profilgleitzahlen ergeben. Bei groBeren ¢,
mufB auf der Oberseite stirker abgesaugt werden, um die Grenzschicht bei
dem zunehmenden Druckanstieg immer noch bis zur Hinterkante laminar zu
zu halten, wihrend die Absaugung der Unterseite entsprechend entlastet
werden kann, und umgekehrt.

Bei noch groBeren bzw. kleineren ¢, wird schlieBlich die eine Fliigelseite
durch die beginnende Sogspitze an der Fliigelnase trotz stirkerer Absau-
gung turbulent, wodurch der Widerstand entsprechend zunimmt.

Der EinfluB der Absaugmenge cg auf ¢y, Cyo’ und ¢, ist aus Fig. 97
ersichtlich (Re = 2,2-109),

Bei ¢,e00, bleibt die Grenzschicht mit geringen Absaugmengen cgop
auf beiden Fliigelseiten gerade noch bis zur Hinterkante laminar. Bei
groBeren Absaugmengen (cgo > €goy) Steigt die laminare Oberflichenreibung
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und der Gesamtwiderstand c¢,... Bei schwicherer Absaugung (co<<Cgop)
beginnen in der Grenzschicht im Druckanstiegsgebiet einzelne turbulente
StoBe, die mit abnehmender Absaugmenge rasch hiufiger werden und die
Oberflachenreibung und c,.. verschlechtern. :

Der prozentuelle Widerstandsanteil der Absauggeblase am Gesamtwider-
stand ist besonders bei groBeren Re betrachtlich.

%

0 10 20 ] 30 yem
1 N 72
—Re =.=:,382-10r
Versuch 30,%
_Re =216-10°
09 Versuch 27
| N4
mit Absaugung
(%)D,w 0122
08
ohne |
Absaugung
07/ bei Re= 15510° 4 -0105
und C_-.-
%) “?1';’5 t =1033m
% G Delle Fig.98. Laminares Absaugprofil,
° d/t = 0,105. Gesamtdruckver-
teilung in der Delle mit und
08 i ohne Grenzschichtabsaugung.

Fig. 08 zeigt einen Vergleich der Dellen mit und ohne Absaugung. Der
Widerstandsanteil der Delle mit Absaugung ist sehr viel kleiner als der
Widerstand ohne Absaugung.

Die Druckverteilungen lings der Tiefe sind aus den Fig. 99—103 fer-
sichtlich. Die mit DruckanschiuBbohrungen gewonnenen Mefipunkte und die
statischen Driicke in den Absaugkammern sind eingetragen. Die Druckver-
teilungskurven wurden durch Messungen mit einem 1,0 O statischen Druck-
rohr erginzt; die zugehdrigen MeBpunkte wurden nicht miteingetragen.

Mit Hilfe der Grenzschichtabsaugung wurden bei gréBeren Re betricht-
liche laminare Druckanstiege erreicht, so z. B. bei Versuch

Laminarer
No. c, Re - 107¢ Druckanstieg %,
27,1 0,232 2,16 49
44 0,477 2,22 56
55,3 0,587 1,45 63,3

Die Senkenwirkung trigt zum laminaren Druckanstieg wesentlich bei.
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Fig. 99—102. Laminares Absaugprofil, d/f = 0,105. Druckverteilungen lings der Tiefe
bei verschiedenen c¢,. Beim Versuch 21 ist die Senkenwirkung schwacher als beim ent-
sprechenden Versuch 27.

Fiir einige Félle wurde die laminare Grenzschichtentwicklung lings der
Tiefe bis zur Hinterkante ermittelt. Die Grenzschicht-Entwicklung lings
der Wand zwischen den Schlitzen wurde nach Pohlhausen (43) durchgerech-
net. Die Grenzschichtimpulsmangeldicke 6 unmittelbar nach den Absaug-
stellen wurde aus der Impulsmangeldicke des nicht abgesaugten Teils der
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Grenzschicht vor der Absaugstelle nach Bernoulli bestimmt (Vermischung
innerhalb der Grenzschicht beim Druckanstieg infolge Senkenwirkung ver-

nachlissigt). Daraus ergab sich € lings der Tiefe bzw. Reg=l—]rg (U = Ge-
schwindigkeit am Rande der Grenzschicht an der jeweiligen Stelle). Mit
Reg,, werden diejenigen kritischen Reynolds’schen Zahlen Rey bezeichnet,

bei denen die Grenzschicht gerade noch beidseitig bis zur Hinterkante la-
minar blieb.

P4,
-1‘0<
-('BJ Schlilz
4
2 48
-0, e ]
A
-07
' L ﬁT {
-06 &
1 H D/ 8
-05 2 S
'0.4 ) 1
-03 sl
' LA 11
"0.(..
X
-0} 13
0 1 02 03 04 05,06, 07 08 (I X/t
u - 1 ¥ ' #‘
oM //' Sdhfitz 6" |6 75 L‘ o
02—+ | L ghtht
/) Cq-0587 e
03 VERSUCH 553  Re14510° T
04 Fig. 103. Laminares Absaugprofil,
' OBER-U. UNTERSEIT E VOLLSTANDIS LAMINAR. djt = 0,105. Druckverteilungen
051 H STATISCHER DRUCK IM ABSAUGKASTEN langs der Tiefe bei ¢, = 0,587.
0611~

EinfluB der duBeren Druckverteilung auf Rey, : Bei nicht zu kleinen
c.-Werten (c,=0,27) ergaben sich auf der Fliigelunterseite (flache Druck-
verteilung) dhnliche Req,, wie beim 3,35 oo dicken symmetrischen Absaug-
profil von Kap.7 (Res,, = 800--850). Dagegen war Rey,, auf der Ober-
seite im Druckanstiegsgebiet wesentlich niedriger, besonders bei grofieren ¢,
(Rey,, = 550 (beim Beginn des Druckanstiegs) bis 400 = 450 am Ende des

Druckanstiegs in der Nahe der Hinterkante). Bei laminarer Grenzschichtab-
saugung ergeben sich also dhnlich wie ohne Absaugung bei beschleunigter
bzw. verzdgerter duBerer Stromung hohere bzw. wesentlich niedrigere Rey,
als bei Druckgradient Null. ’
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Einfluf der Senkenwirkung auf Re,,,:

Die Versuche 21 und 27 mit verschieden starker Senkenwirkung ergaben
praktisch dieselben Re,-Werte, wobei cgoy gleich blieb. Es scheint also,
daB fiir die Stabilitét einer laminaren Grenzschicht mit Absaugung bei Druck-
anstieg in erster Linie der gesamte dufere Druckanstieg maBgebend ist. Ob
dieser mehr oder weniger stark durch die Senkenwirkung oder lings der
Wand durchgefiihrt wird, scheint innerhalb gewisser Grenzen weniger wich-
tig zu sein.

Berechnet man aus dem Geschwindigkeitsgradienten #’ der duBeren
Druckverteilung, wie sie sich ohae Senkenwirkung ergeben wiirde, eine dem
Pohlhausenverfahren entsprechende GréBe 1= 62/v-u’, so ergeben sich im
Druckanstiegsgebiet auf Ober- und Unterseite folgende Werte: .= — 2 (Be-
ginn des Druckanstiegs) bis —8 am Ende des Druckanstiegs. Es werden
also bei laminarem Druckanstieg mit Grenzschichtabsaugung idhnliche nega-
tive 2-Werte wie ohne Absaugung erreicht, gleiche duBere Turbulenz und
gleiche Rey vorausgesetzt.

5. Folgerungen aus den Versuchen von Kapitel 7 und 8 fiir
den Entwurf laminarer Absaugprofile mit méglichst niedrigem
Widerstand bei hohen Reynolds'schen Zahlen

Um bei laminaren Absaugprofilen iiber einem groBen Bereich der Fliigel-
tiefe moglichst hohe Re, und damit eine niedrige Oberflichenreibung und
geringen Widerstand bei groBeren Re zu erreichen, sollten Profilformen mit
einer gleichmiBigen Druckverteilung und weit hinten erfolgendem Druck-
anstieg verwendet werden, wie sie fiir Laminarprofile ohne Absaugung ent-
wickelt wurden (Kapitel 3). Dies entspricht der Kombination der Versuche
von Kapitel 7 und 8.

Im Gebiet der flachen Druckverteilung miiite nur schwach abgesaugt
werden. Vor dem Druckanstieg miifite die Grenzschichtdicke und Re, durch
Absaugen vermindert werden. Im Druckanstiegsgebiet miifite so stark ab-

gesaugt werden, dafl bei der vorliegenden Turbulenz IIJL == 0,004 Rey =500
2 0
bleibt und lz%-u’ nicht zu stark negativ wird (A= — 6) («’= Geschwin-

digkeitsgradient der duBeren Druckverteilung ohne Senkenwirkung).

6. Aussichten bei der Anwendung der laminaren Grenzschicht-
absaugung im Fluge bei hohen Re

Flugmessungen an einem 15,9 o dicken Laminarprofil (15) ergaben rech-

nerisch vor dem Umschlag eine Reynolds’sche Zahl Reg==—— = 2600 in

4
der Gegend des laminaren Ablosungspunktes (Kap. 2,2), d.h. rund 3 mal
mehr als bei den vorliegenden Windkanalversuchen. Dadurch wiren vor-
aussichtlich mit laminaren Absaugprofilen im Fluge bei vollstindiger La-
minarhaltung der Grenzschicht ca. 3 mal kleinere Widerstinde bei 9 mal

hoheren Re = UTOt mdglich als im Windkanal gemessen wurden.
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Bei groBeren Fluggeschwindigkeiten nimmt die prozentuelle atmo-

sphirische Turbulenz % ab, so daB dann laminar héhere Re und kleinere
0

Widerstinde erwartet werden diirften, wenigstens solange keine Kompressi-
bilitdtsstérungen auftreten.

Die Widerstinde von Rumpf und Leitwerk konnten durch Laminarhal-
tung der Grenzschicht mit Hilfe der Absaugung ebenfalls betrichtlich ge-
senkt werden. Die Uberginge vom Fliigel zum Rumpf etc. kénnten durch
Grenzschichtabsaugung im Prinzip ebenfalls laminar gehalten werden.

Der induzierte Widerstand, der nun wieder stirker in den Vordergrund
tritt, kann vermindert werden durch VergréBern der Spannweite und Stei-
gerung der Fluggeschwindigkeit, eventuell durch gestaffeltes Fliegen in der
Art der Zugvogel. Die beste Gleitzahl wiirde sich bei kleinen ¢, ergeben,
d. h. bei hohen Fluggeschwindigkeiten in nicht extremen Flughohen. GroBe
Spannweiten verlangen Tragfliigel mit geniigend dicken Profilen und eine
geschickte statische Durchkonstruktion. Um hohe Mach’sche Zahlen ohne
VerdichtungsstéBe zu erreichen, sollen die Ubergeschwindigkeiten moglichst
niedrig bleiben.

Bei laminaren Absaugprofilen im Fluge besteht die Moglichkeit, die
Grenzschichtdicke bzw. Rey mit Hilfe der Grenzschichtabsaugung dem je-
weiligen Turbulenzzustand der Atmosphire anzupassen. Bei starkerer atnio-
sphérischer Turbulenz miifite stirker und weiter vorn abgesaugt werden,
um Rey geniigend niedrig zu halten und eine geringere Empfindlichkeit
gegeniiber Anstellwinkeldnderungen durch Béen etc. zu erreichen. Umge-
kehrt konnte bei sehr ruhiger Luft schwicher abgesaugt werden, wodurch
sich groBere Rey und entsprechend geringere Widerstinde ergeben wiirden.

Anhang

Verminderung des Profilwiderstandes bei kleinen Re durch
kiinstliches Turbulentwerdenlassen der Grenzschicht in der
Gegend des laminaren Ablésungspunktes

Am 99, dicken Propellerprofil Nr. 11 (Fig. 11, Kap. 3,3) hatte sich
gezeigt, daB die Grenzschicht der Fliigel-Oberseite bei kleinen Re und bei
stoBfreiem Eintritt laminar abl6st und nicht mehr turbulent wieder anliegt
(Stethoskop), wodurch der Profilwiderstand unter Umstinden stark ver-
schlechtert wird. Erst bei groBeren ¢, wird die Grenzschicht der Fliigel-
oberseite so stark gestort, daB der Umschlag rechtzeitig erfolgt, um hier
ein turbulentes Wiederanliegen der Grenzschicht bei kleineren Re zu er-
reichen.

Im folgenden wird iiber Versuche an einem 6 oo dicken mittelstark ge-
wolbten Profil (Fig.104) berichtet, bei dem bei kleineren Re die Profil-
widerstandspolaren verbessert wurden durch kiinstliches Turbulentmachen
der Grenzschicht auf der Fliigel-Oberseite in der Gegend des laminaren
Ablésungspunktes mit Hilfe von Oberflichenstérungen (Absitze in der Ober-
flache, siehe Fig.104: Stérungen 1 und 2).
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Bei verschiedenen Re und ¢, wurden am glatten Fliigel und mit den
Storungen 1 und 2 Impulsmessungen durchgefithrt (siehe Profilwider-
standspolaren Fig. 104 bis 107). Bei niedrigen Re werden die Profilwider-
standspolaren durch Anbringen der Storungen deutlich verbessert, indem
die Grenzschicht nach der Stérung im allgemeinen turbulent wieder anliegt
und nur bei sehr kleinen Re noch laminar ablést (Stethoskopbeobachtung).
Die Stérung miiBte alsdann weiter nach vorn reichen.

Die schwichere bzw. stirkere Stérung 1 bzw. 2 verbessert die Wider-
standspolare hauptsichlich im Re-Bereich von 250000 bis 300000 bzw.
200 000. Bei groBeren Re wird die Grenzschicht durch die Stérung unnétig
frith turbulent (Stethoskopbeobachtungen), wodurch der Profilwiderstand

U.l
entsprechend verschlechtert wird. Die Reynolds’sche Zahl Re,-:T—, be-

zogen auf die Distanz / vom Beginn der Stérung bis zum Umschlagsbeginn
ergab sich im vorliegenden Falle zu Re;= 48 000. (/= Distanz vom Beginn
der Stérung bis zum Umschlagsbeginn; U = mittlere Geschwindigkeit am
Rande der Grenzschicht zwischen Beginn der Stérung und Umschlagsbeginn).

Die Methode, eine laminare Grenzschicht in der Gegend des laminaren
Ablésungspunktes kiinstlich turbulent werden zu lassen, ist im allgemeinen
erfolgreich anwendbar, wenn sonst eine stirkere laminare Ablosung eintritt
und kein turbulentes Wiederanliegen der Grenzschicht mehr erfolgt.

Koordinaten-Tabelle
Propeller-Profil Nr. 11 Laminarprofil Laminarprofil *)
R./f — 0,008 djit =010 - in 0,49 t von vorn | djt = 0,140 in 0,44 t von vorn
0 ! St == 0,00525 in 0,50 t von vorn | f/¢ = 0,0245 in 0,41 t von vorn
xjt Jolt —yalt x|t Yolt —Jult x/t Yolt -yt
0 0 0 0 0,00107 -0,00107 0 0,0030 -0,0030
0,025 0,0190 0,0115 0,025 0,019 0,014 0,025 0,0324 0,0180
0,05 0,0285 0,0142 0,05 0,02567 0,01954 0,05 0,0443 0,0224
0,1 0,0419 00174 | 0,1 003435  0,0272 0,1 0,0600 0,0284
0,2 0,0581 0,0190 0,15 0,0404 0,03235 0,2 0,0788 0,0380
0,3 0,0680 0,0182 0,2 0,0446 0,0364 03 0,0892 0,0420
0,4 0,0723 0,0166 03 0,0511 0,0411 0,4 0,0940 0,0436
0,5 0,0723 0,0142 0,4 0,0547 0,0431 0,5 0,0936 0,0436
0,6 0,0692 0,0126 0,5 0,0556 0,0443 0,6 0,0868 0,0416
0,7 0,0617 0,0095 0,6 0,0550 0,04275 0,7 0,0736 0,0360
0,8 0,0486 0,0071 0,7 0,0502 0,0394 0,8 0,0492 0,0284
0,9 0,0288 0,0032 0,8 0,0393 0,0329 0,9 0,0140 0,0148
0,95 0,0154 0,0012 0,85 0,0309 0,0267 0,95 0,0040 0,0068
0,975 0,0087 0,0000 0,9 0,0194 0,01926 1 -0 0
1 0 0 0,925 0,01334 0,0144
0,95 0,0078 0,0088
0,975  0,00405 0,0031
1 0 0
| R,/t = 0,009 R/t = 0,019

*) Anmerkung zum Laminarprofil d/f = 0,14 (Fig. 12). Nach Messungen von
F. Feldmann im Hochgeschwindigkeitskanal des Instituts (Beschreibung siehe 61a) be-
ginnen an diesem Profil bei stofifreiem Eintritt VerdichtungsstoBe bei einer Mach’schen
Zahl M =0,71. Bei M=0,76 + 0,77 und stoBfreiem Eintritt nimmt der Auftrieb ab,
und es treten Stérungen in der Lingsstabilitit ein (Re = 570 000).
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Tabellen zu den Absaugversuchen von Kap. 7

Nr. 14* 53 12 38 13
qo 32,3 323 32,2 32,4 32,2
f 23,68 23,60 23,76 23,84 23,73
v 16,00 - 10~¢ 15,85 - 107¢ 16,10 - 106 16,25 - 1076
Re 3,004 - 10¢ 3,015 - 108 2,998 - 10¢ 2,981 - 108 2,982 - 108
O mm 0,487 0,532 0,557 0,584 0,524
bei plg, 0,033 0,026 0,020 0,013 0,028

Schlitz  €o/2%0 Cpy  Co/2%m Crg €@ 107912 Cpp

€/2°% 00 Crg

€/2%0 Cpg

1 0,0752 1,102 0,0643 1,008 00552 1,106 0,0466 1,002 00637 1,111
2 0,0376 1,143 0,0318 1,127 0,0267 1,142 0,0233 1,110 0,0308 1,153
3 0,0342 1,105 0,0293 1,096 0,0243 1,117 0,0216 1,083 0,0286 1,125
4 0,0342 1,078 0,02904 1,074 0,0254 1,074 0,0220 1,063 0,0292 1,079
5 0,0352 1,165 0,0303 1,149 0,0258 1,150 0,0220 1,119 0,0298 1,166
6 0,0453 1,118 10,0395 1,107 0,0336 1,102 10,0290 1,080 0,0380 1,115
7 0,0344 1,120 10,0283 1,105 0,0237 1,097 0,0207 1,085 0,0288 1,109
8 0,0288 1,123 0,0242 1,106 0,0198 1,092 0,0173 1,059 0,0226 1,117
€Q; %%, 0,648 0,556 0,4690 0,404 0,544
Cwg %o 0,725 0,613 0,522 0,441 0,612
Nr. 14 16 17 18 15
7 32,2 32,0 32,0 32,0 32,2
U, 23,73 23,63 23,66 23,63 23,73
v 16,20 - 1078 16,30 - 106 16,15 - 1076 16,10 - 1076
Re 2,082 - 108 2,060 - 106 2,042 - 108 2,964 - 108 2,008 - 108
_6mm 0494 0,416 0,372 0,308 0,456
bei p/g, 0,036 0,049 0,050 0,056 0,043
Schlitz  ¢g/2%0 Cog /2% g0 Cog €o/2% 00 Crg €0/2°% 0 Crg /2% Cog
1 0,0750 1,118 0,1084 1,145 10,1282 1,165 0,1703 1,225 10,0012 1,128
2 0,0351 1,182 10,0534 1,243 10,0651 1,276 0,0843 1,386 0,0449 1,207
3 0,0335 1,146 0,0491 1,190 0,0591 1,207 0,0773 1276 0,0412 1,167
4 0,0338 1,083 0,0498 1,094 0,0598 1,101 0,0770 1,116 0,0419 1,088
5 0,0353 1,191 0,0521 1,250 0,0628 1,299 0,0817 1393 0,0420 1,222
6 0,0462 1,125 0,0672 1,160 0,0809 1,194 10,1042 1,263 0,0560 1,140
7 0,0341 1,125 0,0481 1,175 0,0581 1,211 0,0740 1,369 0,0399 1,149
8 0,0286 1,140 10,0393 1,229 0,0407 1,297 0,0602 1,444 0,0352 1,179
€Q; %o, 0,644 0,936 1,130 1,458 0,786
Cwg %0 0,732 1,104 1,370 1,885 0,908
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19*

Nr. 20 33 34 36

7 45,07 45,6 45,0 45,1 45,3
S 28,22 28,32 28,19 28,22 28,17

v 16,43 - 10~¢ 16,30 - 10°¢ 16,41 - 106 16,41 - 10~¢ 16,01 - 10-6
Re 3,488 - 106 3,530 - 108 3,49 - 10¢ 3,496 - 106 3,575 - 108
6mm 0422 0,472 0,456 0,376 0,276

bei plgo 0,035 0,028 0,032 0,037 0,049

Schlitz /2% €5 €0/2%0 Cog  €al2%0 Cpg  €Q/2%00 Cpg  €Q/2%c0 Cpyg
1 0,0807 1,107 0,0645 1,094 0,0713 1,097 0,1032 1,113 0,1554 1,152
2 0,0402 1,155 0,0317 1,127 0,0358 1,134 0,0506 1,174 0,0764 1,232
3 0,0366 1,122 00292 1,008 00327 1,101 0,0470 1,121 0,0696 1,146
4 0,0369 1,077 0,0202 1,070 0,0330 1,073 0,0467- 1,080 0,0601 1,089
5 0,0388 1,174 00303 1,144 0,0344 1,152 0,0495 1,195 0,0736 1,258
6 0,0495 1,122 0,03903 1,100 0,0434 1,109 0,0633 1,141 0,0942 1,208
7 0,0360 1,119 0,0286 1,007 10,0316 1,104 0,0470 1,i39 0,0601 1,212
8 0,200 1,130 0,0238 1,094 00260 1,115 0,0394 1,188 00575 1,320

¢

Q¢ %0 0,696 0,552 0,616 0,804 1,328

wg %00 0,785 0,611 0,684 1,018 1,585

Nr. 37 39 41 43 40
o 454 11,15 10,96 11,29 11,40
U, 28,20 13,93 13,81 14,01 14,12
v 16,01 - 1076 16,00 - 10—¢ 16,00 - 10~ 16,00 - 106 16,15 - 10~¢
Re 3,580 - 108 1,768 - 108 1,753 - 108 1,779 - 108 1,775 - 108
0 mm 0,230 0,870 0,830 0,760 0,842

bei plg, 0,051 0,001 0,009 0,019 0,004

Schlitz  ¢/2%,0 Cog €0/2%00 Crg €0/2%0 Crg €0/2% g0 Crg /2% Cog
1 0,1958 1,202 0,0268 1,094 0,0428 1,111 0,0623 1,126 0,0314 1,099
2 0,0963 1,207 0,0144 1,115 00213 1,140 0,0306 1,177 00164 1,121
3 0,0876 1,176 0,6137 1,089 00200 1,104 0,0286 1,129 00160 1,091
4 0,0867 1,100 10,0137 1,073 0,0200 1,082 0,0286 1,093 0,0151 1,075
5 0,0020 1321 00137 1,116 00200 1,146 0,0293 1,190 00151 1,125
6 0,1172 1,283 0,0175 1,009 0,0261 1,118 10,0385 1,135 0,0203 1,105
7 0,0862 1,280 0,0138 1,083 0,0200 1,105 0,0274 1,136 0,0163 1,089
8 . 0,0752 1,463 0,0113 1,071 0,0157 1,099 0,0226 1,136 0,0124 1,081

€Q; °loo 1,676 0,250 0,372 0,536 0,286

ng %00 2,104 0,273 0,414 0,610 0,315
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Nr. 44 46 45 42 32
g - 11,31 11,49 11,30 11,37 45,3
U, 14,03 14,13 14,03 14,04 28,22
v 16,00 - 10°¢ 16,00 - 10~¢ 16,00 - 106 16,00 - 1076 16,30 - 10~¢
Re 1,780 - 10¢ 1,793 - 10° 1,780 - 10° 1,783 - 10° 3,515 - 108
¢ mm 0,700 0,598 0,668 0,780 0,486

bei plg, 0,027 0,048 0,035 0,015 0,024

Schlitz  ¢o/2%0 Cpg  €0/2%0 Cug  Co/2%0 Cpg  €Q/2°%w0 Cog  €0/2%0 Cpg
1 0,0812 1,143 10,1258 1,184 10,1010 1,162 0,0514 1,i117 0,0571 1,004
2 0,399 1,217 10,0618 1,316 00500 1,260 0,0257 1,160 0,0282 1,122
3 0,0374 1,153 00573 1,209 00464 1,177 0,0245 1,117 '0,0258 1,097
4 0,0377 1,104 0,0579 1,129 00461 1,115 0,0238 1,086 00263 1,066
5 0,0393 1,230 0,0601 1,347 0,0484 1,285 00245 1,164 0,0271 1,133
6 0,0508 1,157 0,0772 1216 0,0629 1,181 0,0316 1,123 0,0352 1,088
7 0,363 1,174 00584 1,265 0,0457 1,212 00232 1,119 0,0256 1,089
8 00202 1,186 00466 1,326 00373 12248 0018 1,112 0,0220 1,070

€Q; %l 0,702 1,088 0,872 0,444 0,494

Cwy %o 0822 1,352 1,048 0,501 0,543

Nr. 55 54 35 56 57
9o 45,4 32,5 45,5 45,1 57,8
U, 27,97 23,64 28,23 27,87 31,73
v 15,85 - 10~6 15,85 - 1076 16,01 - 1076 15,85 - 10~¢ 16,03 - 1076
Re 3,582 - 108 3,030 - 108 3,580 - 106 3,570 - 106 4,02 - 10
0mm 0420 0,440 0,316 0,328 0,442

bei plg, 0,034 0,038 0,046 0,045 0,031

Schlitz /2% €pg  €0/2%0 Cpg  €@/2%00 Cpg  €QI2°%00 Cpy  €Q/2%0 Cpg
1 0,792 1,005 0,0931 1,110 0,1284 1,126 0,1228 1,118 0,0678 1,087
2 0,0400 1,133 0,0463 1,166 0,0638 1,193 0,060 1,187 00336 1,112
3 0,364 1,007 0,0426 1,117 00587 1,128 0,0559 1,123 0,0308 1,084
4 0,0366 1,073 0,0430 1,081 00581 1,084 0,0559 1,082 0,0310 1,064
5 0,0384 1,157 0,0447 1,193 00618 1,219 00590 1,215 10,0326 1,128
6 0,487 1,115 00573 1,133 0,0775 1,160 0,0748 1,154 0,0423 1,090
7 0,0344 1,112 0,0407 1,141 00573 1,172 10,0536 1,164 0,0305 1,086
8 0,0298 1,123 0,0353 1,166 10,0469 1,238 0,0456 1,224 0,0268 1,072

€0t %, 0,686 0,806 1,104 1,056 0,592

Cwg %0 0,763 0,916 1,284 1,217 0,645
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Nr. 58 60 61 59 62*
9o 57,9 58,3 58,1 57,9 78,9
U, 31,75 31,71 31,68 31,76 37,02
v 16,03 - 106 15,90 - 106 15,90 - 106 16,03 - 106 16,06 - 106
Re 4,02 - 108 4,05 - 108 4,045 - 108 4,02 - 106 4,68 - 106
6mm 0,385 0,276 0,218 0,327 0,219

bei plg, 0,036 0,047 0,053 0,043 0,047

Schlitz /2% Cpy  €Q/2%w0 Cpg  €Q/2%0 Cpg  €Q/2%0 Cng  €Q/2%0 Cpg
1 00786 1,000 0,1338 1,127 0,1708 1,163 0,1025 1,100 0,1452 1,132
2 0,0390 1,122 0,0662 1,207 0,0818 1,258 0,0515 1,147 0,0649 1,186
3 0,0360 1,001 00606 1,120 0,0760 1,157 0,0468 1,100 - 0,0645 1,121
4 0,0363 1,069 0,0604 1,079 0,0753 1,087 0,0464 1,072 0,0637 1,076
5 0,0373 1,144 0,0634 1,232 0,0863 1,308 0,0490 1,171 00728 1,237
6 0,0483 1,105 0,0822 1,152 0,1091 1,204 0,0628 1,127 0,0922 1,166
7 0,0348 1,008 0,0601 1,161 0,0775 1,225. 0,0437 1,126 0,0653 1,165
8 0,0305 1,009 00511 1,224 0,0647 1,336 0,0385 1,163 0,0542 1,226

€Qs %00 0,682 1,154 1,480 0,82 1,246

Cwg %0 0,749 1,338 1,791 0,989 1,443

Nr. 64 701 652 663 714
o 79,3 109,1 79,5 79,6 109,9
U, 37,27 44,07 37,32 37,34 43,97
v 16,32 - 106 16,80 - 1078 16,32 - 106 16,32 - 1076 16,38 - 1076
Re 4,63 - 108 5,33 - 106 4,64 - 10° 4,645 - 108 5,45 - 108
6mm 0259 0,231 0,294 0,328 0,186

bei plg, 0,044 0,038 0,041 0,036 0,039

Schlitz  ¢/2%0 Cpg  €o/2%0 Crg €0/2%0 Cpg  €0/2%0 Cog  €/2%0 Cpg
1 0,1216 1,111 0,1356 1,114 0,1017 1,000 0,0895 1,093 0,1903 1,151
2 0,0544 1,152 0,0611 1,126 0,0464 1,132 00411 1,120 0,0833 1,166
3 0,0544 1,106 0,0626 1,000 00462 1,005 00406 1,088 00864 1,103
4 0,0537 1,074 0,0632 1,060 00460 1071 0,0409 1,068 00868 1,079
5 0,0610 1,190 0,0678 1,161 00512 1,175 00458 1,157 0,0938 1,211
6 0,0772 1,143 0,857 1,126 00651 1,123 00575 1,110 0,1204 1,177
7 0,0542 1,133 0,0609 1,110 0,0453 1,109 0,0403 1,102 0,0860 1,167
8 0,0444 - 1,173 0,0496 1,166 0,0383 1,130 0,0334 1,101 0,0690 1,262

€Q; %o 1,076 1,172 0,880 0,778 1,632

Cwg o 1,178 1,310 0,982 0,858 1,804

' Umschlag 10 mm vor der Hinterkante, einzelne turb. StéBe frither.

? Einzelne turb. StéB8e weiter vorn.
$ Haufige turb. Stofe weiter vorn.
* Umschlag 5 mm vor der Hinterkante, einzelne turb. Sté8e friiher.
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Tabellen zu den Absaugversuchen von Kap. 8
S N 21 27 30,1 32 34
7o 69,8 69,5 85,0 54,8 103,8
Vo 35,15 35,3 39,0 31,2 428
v 16,60 - 1076 16,88 - 10 16,93 - 1076 16,55 - 10°¢ 16,45 - 10~
Re 2,188 - 10¢ 2,160 - 10° 2,382 - 10¢ 1,946 - 10¢ 2,600 - 10°
Ca 0,232 0,232 0,232 0,232 0,232
Schlitz | Q,-107 Cag Q, 1073 Crg Q1078 Crg | Qqr1073 Crg | Qur1078 Cng
1 0 0 0 0 0
2 0,070 1,258 0 0 0 0
3 0,287 1,483 0,332 1,477 0,403 1,477 0,260 1,472 0,496 1,488
4 0,254 1,553 0,260 1,550 0,313 1,545 0,202 1,527 0,383 1,551
5 0,279 1,521 0,323 1,503 0,391 1,510 0,260 1,500 0,474 1,508
6 0,480 1,483 0,548 1,454 0,667 1,460 0,445 1,449 0,807 1,463
7 0,647 1,443 0,661 1,457 0,300 1,457 0,538 1,447 0,966 1,456
8 0,377 1,389 0,471 1,358 0,581 1,361 0,391 1,357 0,701 1,355
9 0,654 1,317 0,680 1,202 0,828 1,301 0,560 1,202 0,988 1,300
10 0,335 1,230 0,346 1,227 0,410 1,228 0,279 1,223 0,497 1,224
11 0,522 1,151 0,510 1,139 0,781 1,148 0,531 1,144 0,930 1,149
12 0,315 1,121 0,312 1,113 0,393 1117 0,261 1,116 0,460 1,113
13 0,387 1,024 0,374 1,020 0,544 1,038 0,374 1,032 0,635 1,036
14 0,506 0,972 0,390 0,950 0,457 0,954 0,321 0,944 0,544 0,955
Y 0,083 1,189 0,043 1,167 0,084 1,176 0,055 1,181 0,115 1,186
2! 0,288 1,200 0,295 1,189 0,390 1,198 0,260 1,195 0,471 1,194
3 0,166 1,175 0,149 1,123 0,102 1,133 0,136 1,136 0,236 1,134
4 0,191 1,160 0,133 1,120 0,169 1,134 0,118 1,133 0,204 1,131
5' 0,225 1,158 0,234 1,108 0,312 1,115 0,218 1,114 0,374 1,112
6 0,368 1,127 0,331 1,107 0,430 1,119 0,207 1,117 0,516 1,119
7' 0,315 1,100 0,382 1,075 0,520 1,082 0,363 1,079 0,621 1,079
8' 0,503 1,021 0,534 1,015 0,682 1,018 0,473 1,016 0,810 1,012
9’ 0,359 1,007 0,375 1,006 0,502 1,018 0,350 1,017 0,301 1,016
10’ 0,809 0,989 0,824 0,971 0,906 0,984 0,725 0,980 1,210 0,983
€Q, % | 0,784 Nr. 0,792 0,907 0,762 0,990
€, » | 0506 21,1 21,2 213 0,503 0,576  Nr. 30,2 0516  Nr. 323 0,610  Nr. 342
cQ 1,200 1,340 1,470 1,572 1,205 1,483 1,574 1,278 1,253 1,600 1,690
Cwg 1,557 1,622 1,790 1,928 1,560 1,790 1,905 1,526 1,490 1,936- 2,045
Cwl. » | 0838 0,755 0,678 0,657 0,720 0,590 0,520 0,830 0,930 0,590 0,550
twe, » | 2,395 2377 2,468 2,585 2,230 2,380 2,425 2,406 2,420 2,526 2,505

Beidseitig laminar bis zur Hinterkante
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N. | 35 36,2 38,1 39 40
7o 39,1 25,0 55,4 70,4 30,7
o 26,4 211 31,32 35,3 26,5
v 16,60 - 10-9 16.62 - 10 16,45 - 10~ 16,52 - 10~ 16,55 - 1075
Re 1,639 - 10 1,309 - 109 1,965 - 106 2206 - 106 1,655 - 108
o | 0,232 0,232 0372 0372 0372
Schlitz | Q,-10% ¢, | Q107 ¢, Q.- 103 Crg | Q1073 Crg | Qu1073 ¢,
i 0 0 0 0 0
2 0 0 0 0 0
3 0,192 1,467 0,168 1,480 0,395 1,624 0,488 1,630 0302 1,615
4 0,147 1,527 0,131 1,562 0,278 1,635 0,343 1,651 0216 1,635
5 0,193 1,501 0,170 1,534 0,359 1,576 0,440 1,580 0285 1,574
6 0,335 1,448 0,296 1,467 0,568 1,511 0,694 1,511 0,449 1,505
7 0,308 1,454 0,356 1,480 0,691 1,487 0,840 1,490 0542 1487
8 0,297 1,360 0,260 1,378 0472 1,385 0574 1385 0374 1385
9 0,428 1,200 0,376 1,304 0,683 1311 0,822 1,318 0543 1,307
10 0,254 1:229 0218 1,246 0,393 1236 0472 1,235 0323 1,236
1 0,403 1,145 0323 1,164 0,616 1,154 0,754 1,155 0,406 1,155
12 0,253 1,126 0,210 1,146 0,288 1115 0,350 1,118 0267 1,124
13 0,300 1,036 0,270 1,063 0,403 1,019 0,484 1,027 0361~ 1,027
14 0,400 0,981 0,424 1,019 0,335 0,039 0,400 0,941 0386 0,965
I 0,048 1,189 0,038 1,212 0,025 1025 0,032 1,028 0022 1,023
2 0,146 1172 0,124 1,203 0,121 1,049 0,292 1,048 0,005 1,048
3 0,104 1,138 0,090 1,156 0,064 1,050 0,076 1,051 0,055 1,053
8 0,003 1,138 0,081 1,162 0,060 1,052 0,072 1,053 0053 1,053
5 0,170 1,113 0,148 1,135 0,099 1,058 0,119 1,049 0,080 1,056
6 0,228 1,119 0,198 1,143 0,149 1,043 0,180 1,043 0119 1,042
7 0,281 1,078 0,242 1,005 0217 1,028 0,262 1,028 0176 1,027
8 0,366 1,018 0,316 1,035 0,355 0,081 0410 0,979 0310 0,982
9 0,256 1,019 0,220 1,043 0,262 0,979 0314 0,978 0239 0,989
10' 0,726 1,006 0,642 1,030 0,756 0,960 0,858 0,954 0,708 0975
€Q, %o| 0,733 0,816 0040 1,062 1,000 - 1,014 0,922
€Q, » | 0492 Nr. 352 0,534 0362 0396 0,381 0398 Nr.392 393 0,377
c , | 1,225 1,300 1,350 1,302 1,458 1,390 1,340 | 1,412 1,375 1,486 1,299
Cug » | 1454 1,555 1,632 1,618 1,828 1,737 1,681 1,761 1,710 1,857 1,594
¢w, , | 1,020 0,910 1,110 0,748 0,668 0,693 0,707 0,657 0,692 0,635 | 0,90
Co » | 2472 2,465 2,742 2366 2,496 2,430 2,388 | 2418 2402 2492 | 2494
Nr. 382 383 384

Beidseitig laminar bis zur Hinterkante
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Nr. 41 43,1 44 46 47
9 25,5 55,8 71,80 39,9 25,8
Vo 21,2 31,4 35,70 26,46 21,24
» 16,36 - 106 16,47 - 106 16,60 - 10~° 16,25 - 1076 16,25 - 1076
Re 1,337 - 108 1,968 - 106 2,220 - 10° 1,682 - 108 1,352 - 108
Ca 0,372 0,480 0,480 0,480 0,480

Schlitz | Q,-10-? Crg | Qur1072 Cog | Qur1078 Cog | Qur1073 Crg | Qa1078 Crg
1 0 0 0 0 0
2 0 0 0 0 0
3 0,218 1,617 0,461 1,736 0,530 1,718 0,354 1,736 0,257 1,726
4 0,157 1,657 0,324 1,769 0,372 1,736 0,251 1,749 0,184 1,745
5 0,208 1,503 0,439 1,668 0,500 1,645 0,345 1,665 0,258 1,664
6 0,333 1,510 0,662 1,577 0,754 1,563 0,518 1,568 0,392 1,564
7 0,406 1,505 0,805 1,558 0,920 1,536 0,610 1,549 0,471 1,552
8 0,283 1,397 0,548 1,431 0,628 1,413 0,430 1,429 0,325 1,427
9 0,411 1,315 0,786 1,353 0,894 1,342 0,622 1,348 0,470 1,347
10 0,245 1,246 0,465 1,268 0,526 1,255 0,367 1,266 0,281 1,268
11 0,374 1,163 0,630 1,166 0,718 1,159 0,494 1,165 0,370 1,171
12 0,215 1,140 0310 1,134 0,345 1,122 0263 1,136 0,220 1,144
13 0,280 1,047 0,426 1,045 0,454 1,033 0370 - 1,046 0,300 1,053
14 0,392 1,008 0,322 0,940 0,330 0,934 0,404 0,964 0,400 1,004
1 0,015 1,036 0,017 0,953 0,020 0,940 0,012 0.945 0,009 0,950
2! 0,069 1,058 0,082 0,993 0,092 0,988 0,063 0,990 0,048 0,994
3’ 0,020 1,061 0,050 0,993 0,057 0,087 0,036 0,996 0,027 0,999
4 0,018 1,062 0,031 1,011 0,036 1,005 0,017 1,010 0,011 1,010
5’ 0,060 1,056 0,063 1,007 0,074 1,004 0,053 1,013 0,043 1,018
6’ 0,090 1,047 0,103 1,015 0,115 1,010 0,078 1,013 0,061 1,013
7 0,133 1,033 0,125 1,007 0,141 1,004 0.120 1.005 0,093 1,005
8’ 0,256 0,991 -0,227 0,967 0,257 0,963 0,280 0,967 0,249 0,976
9 0,195 1,005 0.219 0,975 0,248 0,960 0,232 0,976 0,193 0,988
10’ 0,580 0.988 0,794 0,048 0,887 0,943 0,660 0,953 0,535 0,964

€Q, %0 | 0,896 1,057 1,050 1,020 Nr. 45 0,979 0,993

€Qy » 0364  Nr. 41,2 0,293 Nr.432 433 0,290 0,315 0,287 0,320

¢ , 1,260 1,315 1,350 1,390 1,430 1,340 1,362 1,335 1,266 1,313

Cig 1,551 1,624 1,770 1,828 1,882 1,740 1,772 1,717 1,650 1,678

!, 1,13 1,10 0,735 0,695 0,660 0,710 0,680 0,850 0,935 1,075

Cw_, o 2,681 2,724 2,505 2,523 2,542 2,450 2,452 2,567 2,585 2,753

Beidseitig laminar bis zur Hinterkante
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Nr. 54 55,3 56,1 57,3
9 22,2 29,3 40,4 18,05
Vo 19,63 22,58 26,56 17,75
» 16,07 - 10°¢ 16,07 - 10~¢ 16,17 - 10~¢ 16,17 - 10~¢
Re 1,260 - 10¢ 1,450 - 10¢ 1,696 - 108 1,134 - 108
Ca 0,163 0,587 0,587 0,587
Schlitz Q.- 1073 h.mw Q. 1073 . h.hm _ Q, 1073 h.uh 7 Q.- 1073 ﬁnm
1 0 0,328 1,748 0,424 1,761 0,220 1,732
2 0 0,187 1,792 0,243 1,804 0,125 1,792
3 0,121 1,399 0,404 1,820 0,522 1,819 0,276 1,823
4 0,116 1,489 0,169 1,796 0,218 1,795 0,116 1,797
5 0,166 1,466 0,273 1,750 0,349 1,749 0,187 1,769
6 0,247 1,420 0,492 1,661 0,624 1,664 0,344 1,661
7 0,301 1,424 0,543 1,624 0,697 1,619 0,379 1,636
8 0,209 1,339 0,390 1,487 0,496 1,484 0,275 1,504
9 0,305 1,271 0,580 1,401 0,736 1,404 0,407 1,412
10 0,123 1,196 0,333 1,307 0,426 1,299 0,236 1,320
11 0,266 1,146 0,436 1,182 0,560 1,178 0,296 1,200
12 0,245 1,131 0,213 1,170 0,272 1,165 0,146 1,190
13 0,287 1,057 0,298 1,074 0,378 1,075 0,286 1,135
14 0,476 1,044 0,351 0,979 0,439 0,983 0,558 13157
|y 0,087 1,255 0 0 0
2! 0,144 1,268 0 0 0
3 0,075 1,205 0 0 0
4 0,116 1,156 0 0 0
5’ 0,276 1,213 0,028 0,971 0,036 0,970 0,021 0,980
o 0,210 1,155 0,059 0,988 0,070 0,988 0,042 0,995
7 0,261 1,096 0,072 0,987 0,086 0,988 0,073 1,001
8 0,295 1,018 0,158 0,950 0,197 0,949 0,116 0,959
9’ 0,252 1,042 0,146 0,956 0,185 0,960 0,096 © 0,970
10' 0,518 0,972 0,548 0,928 0,681 0,931 0,555 0,977
€Q, %o | 0,784 1,286 1,167
o, » | 0611 Nr.552 554 0,264  Nr. 56,2 0,273
Q 1,395 1,430 1,405 1,480 1,550 1,597 1,440
Cwg 1,644 1,985 1,936 2,045 2,154 2,221 1,975
Cwly » 1,360 0,95 0,97 0,92 0,730 0,710 1,145
Cwoo 5 3,004 2,935 2,906 2,965 2,884 2,931 3,120

Beidseitig laminar bis zur Hinterkante
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