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1. EINLEITUNG

D1k Fragen der Beeinflussung der Grenzschicht eines umstromten Korpers
haben schon vor etwa 25 Jahren fiir die flugtechnische Aerodynamik eine
erhebliche Bedeutung gewonnen‘?. Ich méchte daran erinnern, daf3 etwa
um diese Zeit in der Aerodynamischen Versuchsanstalt (AVA) Géttingen
nach Vorschligen von Prof. A. Betz und Prof. O. Schrenk das erste
Flugzeug mit Grenzschichtabsaugung zur Erhéhung des Maximalauftriebes
gebaut wurde. Die Grenzschichtbeeinflussung umfaBt heute ein auf3eror-
dentlich grofes Gebiet der Flugzeugaerodynamik, das etwa gekennzeichnet
werden kann durch Hédchstauftrieb, Widerstandsverminderung sowie
Verbesserung der Stabilitat und Steuerung Ich will hier nicht einen
Uberblick iiber dieses umfangreiche Gebiet der Grenzschichtforschung
geben. Vielmehr méchte ich iiber einige Ergebnisse berichten, die in
Deutschland auf diesem Gebiet in letzter Zeit erzielt worden sind, und
zwar insbesondere in der Deutschen Forschungsanstalt fiir Luftfahrt
(DFL) in Braunschweig und in der Aerodynamischen Versuchsanstalt
(AVA) in Géttingen.

Es sind drei verschiedene Teilaufgaben, die ich behandeln mochte :

(a) Turbulente Grenzschicht mit Absaugung. Wihrend es fiir die
Berechnung der laminaren Grenzschicht mit Absaugung seit lingerer
Zeit bequeme Rechenverfahren gibt, fehlen solche bisher noch fiir die
turbulente Grenzschicht mit Absaugung und Ausblasen. Da bei den
Fragen der Grenzschichtbeeinflussung mit Absaugung und Ausblasen in
neuerer Zeit die turbulente Grenzschicht stark im Vordergrund steht,
scheint mir ein entsprechendes Rechenverfahren fiir die turbulente
Grenzschicht mit Absaugung fiir die weitere Forschung auf diesem
Gebiet wertvoll zu sein. Insbesondere bei den Fragen der Erhohung des
Maximalauftriecbes durch Absaugung ist es von groBem Wert, die
turbulente Grenzschicht mit Absaugung bei verschiedener Verteilung der
Absaugegeschwindigkeit lings der Oberfliche berechnen zu kénnen.
Meine Mitarbeiter Dr.-Ing. K. Gersten und Dipl.-Ing. W. Pechau in
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Braunschweig haben in letzter Zeit ein einfaches, aber doch recht uni-
verselles Berechnungsverfahren fiir die turbulente Grenzschicht mit
Absaugung und Ausblasen ausgearbeitet, iiber das ich kurz berichten
mochte.

(b) Laminare Grenzschicht mit Schlitzabsaugung. Es ist seit langem
bekannt, daB3 fiir die Stabilisierung der laminaren Grenzschicht mittels
Absaugung die Schlitzabsaugung wesentlich weniger wirksam ist als die
kontinuierlich verteilte Absaugung. Zu dieser Frage hat Dr. W. Wuest
in Géottingen in letzter Zeit einige Untersuchungen ausgefiihrt, liber die
ich kurz berichten machte.

(c) Grenzschichtzaun. Der Grenzschichtzaun ist seit einiger Zeit
bekannt als ein sehr wirksames Mittel, um bei Pfeilfliigeln die vorzeitige
Ablésung der Stromung zu verhindern und damit das flugtechnische
Verhalten solcher Fliigel zu verbessern. Es existieren zwar in der Literatur
eine groBe Zahl von Messungen an Fliigeln und auch an ganzen Flug-
zeugmodellen mit vielen verschiedenen Anordnungen von Grenz-
schichtziunen. Die dabei erzielten Ergebnisse sind jedoch von stark
empirischem Charakter. Mein Mitarbeiter Dipl.-Ing. A. Das in
Braunschweig hat versucht, die Stromung an einem Tragfligel mit
Grenzschichtzaun von der physikalischen Seite etwas niaher aufzukliren.
Dabei ist es gelungen, auch einen gewissen theoretischen Zugang zu
diesem Problem zu finden. Hieriiber mochte ich ebenfalls einiges
berichten.

2. BERECHNUNG DER TURBULENTEN
GRENZSCHICHT MIT ABSAUGUNG UND
AUSBLASEN

2.1. Das Rechenverfahren.

Die Berechnung der turbulenten Grenzschicht mit kontinuierlichem
Absaugen und Ausblasen soll fiir inkompressible Stromung behandelt
werden. Fir das entsprechende Problem bei laminarer Stromung
existieren seit lingerer Zeit Berechnungsverfahren, die an den Impulssatz
und den Energiesatz der Grenzschicht ankniipfen und somit als
Niherungsverfahren anzusprechen sind. Fir die laminare Grenzschicht
mit beliebiger Verteilung der Absaugegeschwindigkeit und beliebig
vorgegebener AuBenstromung wurde ein solches Berechnungsverfahren
erstmalig von H. Schlichting(® angegeben. Dieses wurde spiter von
E. Truckenbrodt®’ fiir die praktische Durchfiihrung erheblich vereinfacht.
Einen speziellen Vorschlag fiir die Berechnung der turbulenten Grenz-
schicht mit Absaugung hat vor einiger Zeit bereits A. Raspet(® im
Zusammenhang mit seinen Flugversuchen(®. 170 zur Erhshung des
Maximalauftriebes durch Absaugung gemacht.

Das im folgenden angegebene allgemeine Berechnungsverfahren fiir
die turbulente Grenzschicht, welches von meinen Mitarbeitern K. Gersten
und W. Pechau® ausgearbeitet wurde, lehnt sich eng an diese fritheren



Einige Neuere Ergebnisse Uber Grenzschichtbeeinflussung 565

Verfahren an. Es sei in seinen Grundziigen hier kurz dargestellt, ohne auf
alle Einzelheiten der Rechnung einzugehen.

Die Ausgangsgleichungen sind der Impulssatz und der Energiesatz
der Grenzschicht, welche fiir die ebene inkompressible turbulente
Grenzschicht folgendermaBen lauten:

Impulssatz: E (8U?) + a*Uﬂg gl To (1)
dx dx p
Energiesatz: = (8**[]3) s g2 f T ou dy @)

Solange iiber die Schubspannung = und die Wandschubspannung =,
keine niheren Angaben gemacht werden, gelten diese beiden Gleichungen
sowohl fiir laminare als auch fiir turbulente Stromung.

Hierbei bedeutet (Bild 1):

)

Bip 1. Erliuterungsskizze: Tragfliigelprofil mit potentialtheoretischer
Geschwindigkeitsverteilung U(x) und lings der Kontur kontinuierlich
verteilter Absaugegeschwindigkeit vg(x).

Koordinate lings der Wand,

x
¥y Koordinate senkrecht zur Wand,
1 Fliigeltiefe,

p Dichte des stromenden Mediums,

U(x) die vorgegebene AuBenstrémung,
u(x,y) Geschwindigkeitsverteilung in der Grenzschicht,
Tp(x) vorgegebene Absaugegeschwindigkeit,
() Schubspannung in der Grenzschicht,
T, Wandschubspannung in der Grenzschicht,
o* Verdringungsdicke der Grenzschicht,
0 Impulsverlustdicke der Grenzschicht,
&**  Energieverlustdicke der Grenzschicht.
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Diese drei “Grenzschichtdicken” sind in folgender Weise definiert:

-

8
Verdrangungsdicke: U = f (U — u) dy,

5
Impulsverlustdicke: AU? = f w(U — u) dy, % 3)
0
5

Energieverlustdicke:  8**U? = [ u(U*—u?)dy.

0 .

Aus diesen drei Grenzschichtdicken werden die folgenden beiden
Grenzschichtdicken-Verhiltnisse gebildet, die auch als Formparameter der
Grenzschicht bezeichnet werden:

B=" *)
R ¥
B2, )

Diese beiden Formparameter dndern sich im allgemeinen lings der
umstrémten Wand. Thre Zahlenwerte sind massgeblich fiir die Ablésung
der Grenzschicht.

Fiir die Integration von Gl (1) und (2) werden in bekannter Weise die
folgenden dimensionslosen GroBen eingefiihrt:

¢=% Re=Un! ! (6)
[ v /

Fir die Grenzschicht chne Absaugung konnte E. Truckenbrodt!®
zeigen, daB die Losung der beiden Gleichungen (1) und (2) auf eine
Quadratur zuriickgefithrt werden kann, wobei die erste Gleichung den
Verlauf der Impulsverlustdicke lings der Wand und die zweite Gleichung
den Verlauf des Formparamters [ liefert. Schligt man das gleiche
Rechenverfahren auch fiir den Fall der turbulenten Grenzschicht mit
Absaugung ein, so gelingt, wie wir im folgenden sehen werden, die
Quadratur nur noch fiir die zweite der beiden obigen Gleichungen,
wihrend die erste Gleichung auf eine gewohnliche Differentialgleichung
fiir die Impulsverlustdicke fiihrt.

Wir setzen fiir die dimensionslose Impulsverlustdicke:

O— Relﬂ(i) (014)<H+-}(9)a/4
U

a0/

(7)

I

Fur die Wandschubspannung wird das Gesetz ohne Absaugung tber-
nommen, vgl.®):

(0 4 .
=0, 8
pU?  Re'l} &
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desgleichen der Ansatz fiir die turbulente Energiedissipation:
5
1 ou B : .
O T@dy:?ﬂ; mit B=1,13.102 (9)
0

Fithrt man dies in die beiden Grundgleichungen (1) und (2) ein, so
ergeben sich nach einfacher Rechnung die folgenden beiden Bestimmungs-
gleichungen fiir die dimensionslose Impulsverlustdicke ©® und den

Formparameter H:

) () () o

- ()" [l () i (7)o o

Die Bedeutung siamtlicher in diesen beiden Gleichungen vorkommenden
GriBen wurde oben bereits angegeben.

Zur Vereinfachung der Rechnung wird fiir die Ermittlung der Im-
pulsverlustdicke aus GIl. (1) die Annahme gemacht, da der Form-
parameter F lings der Wand konstant ist.* Damit erhilt man aus
Gleichung (1) und (2) die beiden GI. (10) und (11), die man nach einander
losen kann. Zuerst 16st man Gleichung (10) fiir die dimensionslose Impuls-
verlustdicke ©® und danach Gleichung (11) fiir den Formparamter H.

Um die Ablisung der turbulenten Grenzschicht zu beurteilen, braucht

1.9

17

162} —

16

BiLp 2. Universelle Beziehung zwischen den Formparametern
H = 3**/0 und H = 8*/0 der turbulenten Grenzschicht.
Ausgezogene Kurve: ohne Absaugung lit. 5
MeBpunkte: mit  Absaugung, nach lit. 7
Ablésung tritt ein fiir H > 1,8,d.i. H < 1,62.

*In Gl. (1) tritt H nur in der Kombination (2 ++ H) auf, wie man sofort erkennt.
Da H sich etwa in den Grenzen 1,3 < H < 2,0 indert, entsteht durch die
Annahme eines konstanten H kein groller Fehler.
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man noch den Zusammenhang zwischen den beiden Formparametern H
und H. Dieser ist fiir die turbulente Grenzschicht ohne Absaugung
durch die ausgezogene Kurve in Bild 2 gegeben. In diesem Bild sind
auch fiir turbulente Grenzschichten mit Absaugung einige Punkte aus™
eingetragen, die sehr gut auf dieser Kurve liegen. Man darf daraus
schlieBen, daB somit die Kurve in Bild 2 fiir die turbulente Grenz-
schicht mit und ohne Absaugung als gute Approximation gelten mann.

Das Ablosungskriterium lautet:

Ablésung: H > 1,8 oder H =z 1,62
Bevor wir sogleich einige Beispiele besprechen, mégen noch zu den
beiden Gleichungen (10) und (11) einige Bemerkungen gemacht werden:

(a) Fir den Sonderfall der Grenzschicht ohne Absaugung, v(€) = 0,
lasst sich auch Gl. (10) durch Quadratur l6sen. In diesem Fall
ergibt sich das Gruschwitzsche Berechnungsverfahren fiir die
turbulente Grenzschicht, aber auch gute Ubereinstimmung mit
dem Verfahren von E. Truckenbrodt®.

(b) Fiir die lingsangestrimte ebene Platte mit homogenem Absaugen und
Ausblasen hatschon frither H. Schlichting ®’ eine geschlossene Losung
fir die Berechnung der Impulsverlustdicke # angegeben. Diese ist
fiir v, = const. und U = U, = const. in Gl. (10) mitenthalten.

20 -

| /
—— X To
- | % //
A

T
f— 05

[~
-—o—'%&fdw Ausblasen ——et=———  RbsGugung — —=

i il | x

-40 -30 20 -0 0.4, /U 20
T /9 Yoo

BiLp 3. Turbulente Grenzschicht an der lingsangestrémten ebenen
Platte mit Absaugung und Ausblasen. Wandschubspannung =, in
Abhiingigkeit vom Mengenbeiwert —uv,/U, der Absaugung; Vergleich
von Theorie und Messungen. =,, = Wandschubspannung bei undurch-
lissiger Wand.

Messungen nach(7) :
O fiir homogene Absaugung, v, = const.
A Absaugung, v, ~ x~%2,
Kurve (I): Theorie fiir v, = const. (homogenes Absaugen bzw.
Ausblasen)
Kurve (II): Theorie fiir v, ~ x-%* (ihnliche Ldsungen)
Kurve (III): Theorie nach Dorrance und Dore®
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2.2. Berechnungsbeispiele

Ldngsangestromte Platte mt homogener Absaugung—Fir die lings-
angestromte ebene Platte mit homogener Absaugung und Ausblasen,
v, = const., sind einige Ergebnisse der Rechnung in Bild 3 als Kurve (I)
dargestellt. Es ist aufgetragen die Wandschubspannung fiir die Grenz-
schicht mit Absaugung 7, bezogen auf die Schubspannung der Grenz-
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BiLp 4. Turbulente Grenzschicht am Tragfliigelprofil NACA 0010 mit
homogenem Absaugen und Ausblasen; Saugseite; Anstellwinkel o« = 5°;
Reynoldszahl Re = Uyl/v.
(a) Formparameter H = 8**/0,
(b) Impulsverlustdicke @ fiir verschiedene
Mengenbeiwerte cg des Absaugens bzw.
Ausblasens; cg = —vy/Ux.
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schicht ohne Absaugung 7, lber dem dimensionslosen Mengenbeiwert
— 2vy/Uqx. Zum Vergleich sind MefBergebnisse nach (7 eingetragen,
die zum mindesten im Bereich der Absaugung gut mit der Theorie
ibereinstimmen. Als Kurve (II) ist ferner noch die Losung fiir das
Absaugegesetz v, ~ x~ % eingetragen, fiir welches sich ‘“ahnliche”
Grenzschichtprofile ergeben; hiertiber siehe weiter unten. Fiir homogene
Absaugung existiert auch eine Theorie von W. H. Dorrance und F. J.
Dore® welche mit eingetragen ist.

Tragfligelprofil NACA 0010—Das neue Berechungsverfahren ist
ferner an 'Tragfligelprofilen mit homogener Absaugung eingehend
erprobt worden. Bild 4 zeigt einige Ergebnisse fiir das Profil NACA
0010 beim Anstellwinkel « = 5°, welches auf der Saugseite mit homogener
Absaugung von der Vorderkante bis zur Hinterkante versehen ist. In
Bild 4b ist auBer der potentialtheoretischen Geschwindigkeitsverteilung
der Verlauf der Impulsverlustdicke 6 fiir fiinf verschiedene Mengen-
beiwerte der Absaugung angegeben. Die Kurve (2) entspricht dem Fall
ohne Absaugung, die Kurve (1) einem schwachen Ausblasen und die
Kurven (3), (4) und (5) dem Fall mit Absaugung bei verschiedenen
Mengenbeiwerten. Die letzteren Kurven zeigen, daf3 die Impulsverlust-
dicke mit wachsender Absaugemenge sehr stark abnimmt. Die Frage
der Ablésung kann an Hand von Bild 4a beurteilt werden, in welchem
der Formparamter H = 8**/§ iiber der Lauflinge x// aufgetragen ist.
Im Fall ohne Absaugung tritt keine Ablosung ein, Kurve (2). Ein
schwaches Ausblasen, Kurve (1), fithrt bereits zur Ablosung bei etwa
x/l = 0,5. Fiir alle drei Falle mit Absaugung ergibt sich keine Ablosung.

NACA 0010; ot=5°

3w et
Re = 121107
| rur'buimt\
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Birp 5. Vergleich der laminaren und turbulenten Grenzschicht am Profil
NACA 0010 beim Anstellwinkel « = 5°, Saugseite.

Kurve (1), turbulent ohne Absaugung, cg =0

Kurve (2), turbulent mit  Absaugung, cg = 5,8.10-%

Kurve (3), laminar  ohne Absaugung, ¢g =0

Kurve (4), laminar  mit  Absaugung, ¢g = 5,8.10-%.
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Recht interessant ist eine Gegeniiberstellung der laminaren und der
turbulenten Grenzschicht bei gleicher Aussenstromung und auch gleicher
Absaugemenge. Bild 5 gibt diesen Vergleich fir das Profil NACA 0010
beim Anstellwinkel o = 5° fiir die Saugseite des Profiles. Auch die
Reynolds-Zahl ist fiirr die laminare und die turbulente Grenzschicht mit
Re; = 1,2. 107 gleich groB. Der Mengenbeiwert der Absaugung betrigt
cg = 5,8.10-% Man erkennt aus diesem Bild, da3 einmal bei turbulenter
Stromung die Grenzschichtdicke wesentlich gréBer ist als bei laminarer
Stromung, was ja bekannt ist, und daBl zum anderen bei gleicher
Absaugemenge die Reduzierung der Grenzschichtdicke durch die Absau-
gung bei laminarer Stromung gréBer ist als im turbulenten Fall.

Ahnliche Lisungen—Bei den laminaren Grenzschichten ohne Absaugung
spielen bekanntlich die sogenannten ““dhnlichen” Lésungen eine wichtige
Rolle. Unter dhnlichen Losungen verstehen wir solche, bei denen die
Geschwindigkeitsprofile die Eigenschaft haben, daB sie sich an den
verschiedenen Stellen lings der Wand nur durch je einen Malstabs-
faktor in # und v unterscheiden. Fiir die laminare Grenzschicht ohne
Absaugung erhilt man ihnliche Geschwindigkeitsprofile bekanntlich,
wenn die AuBenstrémung dem Gesetz U ~ x™ gehorcht. Herr Gersten
und Herr Pechau haben die Frage der dhnlichen Loésungen auch fiir
turbulente Grenzschichten mit Absaugung und Ausblasen untersucht.
Dabei hat sich folgendes ergeben: Ahnliche Lésungen sind hier durch
H = const. und somit auch A = const. gegeben. Das oben angegebene
Rechenverfahren gestattet fiir jede beliebige Potential-Stromung
U(x) eine solche Verteilung der Absaugegeschwindigkeit v,(£)/U, zu
bestimmen, derart, daBl sich #hnliche Grenzschichtprofile ergeben.
Einige Sonderfille mégen hier ohne Beweis angefiihrt werden:

1. Der Sonderfall v,(¢) = 0, d.i. die Grenzschicht ohne Absaugung,
fithrt auf das bekannte Ergebnis U/U, ~ &m.

2. Die Forderung einer lings der ganzen Lauflinge der Grenz-
schicht konstanten ITmpulsverlustdicke, 6// = const., fihrt fir die
turbulente Grenzschicht mit Absaugung auf U/U, ~ £ und
0y [Up~ E.

3. Fir die Geschwindigkeitsverteilung U/U, = cém fihrt die

4m — 1
Forderung der dhnlichen Lésungen auf — v,/U,~ ¢ 5 und

4—m
0/l ~ & 5 . Sonderfille hiervon sind:

(a) die ebene Platte mit m =0 und— 2,/U,~ £¥5und
8/l ~ &5 (Bild 3);

(b) die homogene Absaugung mit m = } und — v,/U,, = const.
und /] ~ &4,
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Das vorstehend geschilderte Berechnungsverfahren fir die turbulente
Grenzschicht mit Absaugung und Ausblasen hat sich in der numerischen
Durchfiihrung als recht bequem erwiesen. Es enthilt als Spezialfall die
turbulente Grenzschicht ohne Absaugung bei beliebiger Auflenstromung
sowie auch die Plattengrenzschicht mit Absaugung und Ausblasen. In
seinen Ergebnissen stimmt es mit diesen schon bekannten Spezialfillen
iberein. Um das neue Berechnungsverfahren noch besser zu fundieren,
sind einige systematische Grenzschichtmessungen fir die turbulente
Grenzschicht mit Absaugung und Ausblasen erwiinscht. Diese Messungen
haben vor allem den Zweck, die empirischen Konstanten, welche in die
Rechnung eingehen, noch genauer zu bestimmen.

3. STABILITAT DER LAMINAREN
GRENZSCHICHT MIT SCHLITZABSAUGUNG

Wie schon in der Einleitung ausgefiihrt, besitzt eine laminare Grenz-
schicht mit kontinuierlich verteilter und insbesondere mit homogener
Absaugung nach der Stabilititstheorie der laminaren Grenzschicht eine
wesentlich hohere Stabilitatsgrenze als eine Grenzschicht mit Schlitz-
absaugung. Die letztere kann aufgefaBt werden als eine Grenzschicht,
bei welcher lings der Wand die Bereiche mit Absaugung und ohne
Absaugung sich periodisch wiederholen. Mit der Berechnung solcher
stiickweise periodisch abgesaugter Grenzschichten und mit der Unter-
suchung ihrer Stabilitit hat sich vor einiger Zeit W. Wuest®). (10),
(18 befaBt. Auch W. Rheinboldt hat einen Beitrag zur Berechnung solcher
laminarer Grenzschichten gegeben™’. In Anlehnung an eine friihere

BiLp 6. Laminare Grenzschicht hinter einer Absaugestrecke an der
lingsangestrémten ebenen Platte, nach W. Wuest(®
(a) Entwicklung des Grenzschichtprofiles von dem asymptotischen
Absaugeprofil (K = 0) zum Plattenprofil ohne Absaugung (K = 1);
Geschwindigkeitsprofile nach GI (12).
(b) Indifferenzkurven fiir verschiedene Geschwindigkeitsprofile.



Einige Neuere Ergebnisse Uber Grenzschichtbeeinflussung 573

Arbeit von H. Schlichting® wird von W. Wuest® fiir die Geschwin-
digkeitsverteilung in der Grenzschicht der folgende einparametrige
Ansatz gemacht:

_Z]u:=1ﬁ—em_K 1 _e‘l:i_;_(—-sinﬁir/n—] (12)

mit -q=8—3; und 0 <7 <3VEK.
Dabei ist 5 die dimensionslose Koordinate senkrecht zur Wand und
K(x) ein Formparameter der Grenzschichtprofile. Es entspricht K = 0
dem sog. asymptotischen Absaugeprofil, welches sich z. B. an der
lingsangestromten ebenen Platte mit homogener Absaugung in einigem
Abstand von der Vorderkante ausbildet, und K = 1 dem Blasius-Profil
an der lingsangestromten ebenen Platte ohne Absaugung. Bei periodisch
aufeinander folgenden Bereichen ohne und mit Absaugung hat der
Formparamter K(x) auch einen periodischen Verlauf lings der Wand.
Herr Wuest hat in der Arbeit!®! verschiedene Fille solcher Grenz-
schichten mit periodischer Absaugeverteilung durchgerechnet. Aus
U
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BiLp 7. Laminare Grenzschicht hinter einer Absaugestrecke an der
lingsangestromten ebenen Platte, nach W. Wuest(®)
8* = Verdringungsdicke der Grenzschicht; 8% = Verdringungsdicke der
Grenzschicht am Ende der Absaugestrecke.

(a) Grenzschichtdicke lings der Wand

(b) Formparameter K der Geschwindigkeitsprofile

(c) Ermittlung der Lage des Indifferenzpunktes I fiir verschiedene

Mengenbeiwerte cq = — vy/Ux.
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seinen umfangreichen numerischen Ergebnissen mdge hier nur ein
typisches Beispiel angegeben werden. In Bild 6 sind fiir die lings
angestromte ebene Platte die Ergebnisse dargestellt fiir den Fall, daB sich
an ein ziemlich ausgedehntes Gebiet mit homogener Absaugung ein
absaugungsfreies Gebiet anschlieBt. Am Ende des Absaugebereiches
mdoge bereits das asymptotische Absaugeprofil mit K = 0 erreicht worden
sein. In groBBem Abstand hinter dem Absaugebereich hat man dann das
Blasius-Profil mit K = 1. Von dem Ende des Absaugebereiches aus
stromabwiirts ergeben sich nach Bild 6a in der Grenzschicht Geschwin-
digkeitsprofile mit Werten des Formparameters K, die von 0 gegen 1
streben. Bild 6b gibt fiir einige dieser Geschwindigkeitsprofile die In-
differenzkurve nach der Stabilititstheorie der laminaren Grenzschicht.
Das Profil mit K =0 hat die sehr hohe Stabilititsgrenze Reg*irit
2 55 000 und das Profil K = 1 hat die Stabilititsgrenze Reg+rir — 420.
Die ibrigen Geschwindigkeitsprofile haben Stabilititsgrenzen zwischen
diesen beiden Werten.

In Bild 7 ist dargestellt, wie man fiir die Grenzschicht hinter dem
Absaugebereich die lage des Indifferenzpunktes erhilt. Dabei ergibt
sich die “Nachwirkung” der Stabilisierung durch Absaugung, wenn die
Grenzschicht aus einem Bereich mit Absaugung in einen Bereich ohne
Absaugung weiterstromt.

Bild 7a zeigt das Anwachsen der Grenzschichtdicke in dem Bereich
ohne Absaugung; dabei bedeutet 6§ = v/(—v,) die Grenzschichtdicke
am Ende des Absaugebereiches. Bild 7b zeigt den Verlauf des Form-
parameters K, der von 0 auf 1 anwichst. SchlieB3lich zeigt Bild 7c die
Ermittlung der Lage des Indifferenzpunktes, (I). Dieser wird erhalten
als der Schnittpunkt der beiden Kurven Us*/v und (US*/v)irit,
wobei die letztere aus dem Stabilititsdiagramm von Bild 6b entnommen
wird. Nach Bild 7c¢ ergibt sich beispielsweise bei einem Mengenbeiwert
der Absaugung von —z,/U = 10-* die Lage des Indifferenzpunktes zu:

v X
¥ =005
TE A
Ust U
Mit 0 _ U 108
v —Ty

ist somit die Lage des Instabilititspunktes gegeben durch

= 0,05.10° = 50
&y ’
somit &, = 5087

Der Indifferenzpunkt liegt somit um den Abstand von 50 Verdringungs-
dicken der Grenzschicht, d.i. rund 20 Grenzschichtdicken, hinter dem
Ende des Absaugebereiches. Fiir kleinere Absaugemengen liegt der In-
differenzpunkt niher an dem Ende des Absaugebereiches. Im ganzen
ist die Nachwirkung der Stabilisierung durch Absaugung ziemlich gering.
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Die Wirkung der ungleichmdssigen Struktur der Absaugung auf die
Stromung in der Grenzschicht zwischen den Absaugeschlitzen ist von
W. Wuest 9 auch noch in anderer Weise untersucht worden. Wihrend
bei streng kontinuierlicher Absaugung eine Grenzschicht, die ohne
Absaugung zweidimensional ist, es auch mit Absaugung bleibt, so trifft
dies im allgemeinen Fall bei Absaugung durch poriése Winde und durch
Schlitze nicht zu. Bei der Absaugung durch porése Winde wird durch
die groBe Zahl der Locher eine “Feinstruktur” der abgesaugten Grenz-
schicht erzeugt, welche dreidimensional und damit der Berechnung nur
schwer zuginglich ist. Dasselbe gilt auch fiir Absaugeschlitze, die in
der Lingsrichtung der Stromung liegen. Bei Schlitzen quer zur Stromung
in einer zweidimensionalen Grenzschicht bleibt jedoch auch die Fein-
struktur der Grenzschicht infolge der Schlitzabsaugung noch zwei-
dimensional. Solche Fille sind von W. Wuest fiir die Grenzschicht an
einer ebenen Wand mit einer gleichmiBigen Folge von Absaugeschlitzen
untersucht worden, die quer angestromt werden. Ohne auf die Einzel-
heiten der Rechnung einzugehen, mage hier nur ein typisches Ergebnis
mitgeteilt werden. Man geht von den Navier Stokes’ schen Gleichungen
in der Form der Wirbeltransportgleichung aus, nimmt eine Linearisierung
vor, sowie eine Fourier-Entwicklung, die der Geometrie der Absauge-
schlitze angepalt ist.
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BiLp 8. Sekundirstrémung in der laminaren Grenzschicht bei quer
angestromten Absaugeschlitzen, nach W. Wuest(!?), Der y-MaBstab
ist gegeniiber dem x-MaBstab fiinffach {iberhoht.

Die Geschwindigkeitsprofile u# in der Grenzschicht an den Stellen (1),
(2), (3) zeigen die Abweichung (gestrichelte Kurve) gegeniiber dem
asymptotischen Absaugeprofil bei homogener Absaugung u, (ausgezogene
Kurve). Diese Abweichungen sind zehnfach vergréBert dargestellt. Das
Stromlinienbild der Sekundirstrémung gibt die Abweichung von der
Grenzschichtstrémung des asymptotischen Absaugeprofiles an, welches bei

homogener Absaugung vorhanden sein wiirde.
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BiLp 9. EinfluB eines Grenzschichtzaunes auf die Strémung an einem
Pfeilfliigel, nach A. Das'?, Pfeilwinkel ¢ = 45°

(a) reibungslose Strémung ohne Zaun (schematisch).
(b) Grenzschichtstrémung mit Zaun (schematisch).
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ohne Zaun

mit Zaun
o =15°

(c) Strémung ohne Zaun, Anstellwinkel « = 15° (Photo).
(d) Strémung mit Zaun, Anstellwinkel = = 15° (Photo).
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Bild 8 zeigt das Stromlinienbild einer solchen Grenzschicht mit
periodisch verteilten Absaugeschlitzen an einer ebenen Wand. Die
AuBenstréomung U, verliuft quer zu den Schlitzen. Wire die Absaugung
lings der Wand gleichmi@Big verteilt, so hitte man in der Grenzschicht
das asymptotische Absaugeprofil, also keine Abhingigkeit der Grenz-
schichtstromung von der Lingskoordinate x. Die Absaugung durch die
periodisch verteilten Schlitze mit dem Abstand a hat fir die Grenz-
schicht zur Folge, daf sich ihr Geschwindigkeitsprofil in der Lingsrichtung
periodisch idndert (Feinstruktur der Absaugegrenzschicht). Fir die
reibungslose Stromung, welche durch die Absaugung der Schlitze
erzeugt wird, ergibt sich ein Stromlinienbild, welches nur die Ein-
strémung in die Schlitze zeigt. Im Zusammenwirken von Reibung und
Schlitzeinstromung in der Grenzschicht ergibt sich jedoch ein Stromlinien-
bild mit zwei gegenliufigen Wirbeln in der Grenzschicht. Dabei ist
die Gesamtstromung in der Grenzschicht zerlegt worden in die
Grenzschichtstrémung ~ bei  gleichmdssig verteilter ~ Absaugung
(asymptotisches Absaugeprofil) und eine iberlagerte Zusatzstromung
(Feinstruktur). Die Feinstruktur der Grenzschichtstrémung, als Folge
der ungleichmifBigen Verteilung der Absaugegeschwindigkeit lings der
Wand, fiihrt somit zu einer Art Sekundirstréomung in der Grenzschicht
in Form von gegenliufigen Wirbeln (man beachte, dal in Bild 8 der
Ma@stab senkrecht zur Wand fiinffach iiberhéht ist!). Diese wirbelartige
Sekundarstromung in der Grenzschicht diirfte bedeutungsvoll sein fiir
die Stabilitit der Grenzschicht mit periodisch verteilter Absaugung.
Theoretische Ergebnisse hieriiber liegen jedoch noch nicht vor. Experi-
mentell konnte jedoch diese Wirbelbildung an quer angestrémten
Absaugeschlitzen in Gottingen in neuester Zeit beobachtet werden,
indem das Stromungsfeld mit einer Grenzschichtrichtungssonde nach
H. Reichardt ausgemessen wurde.

4, UNTERSUCHUNGEN AN GRENZSCHICHTZAUNEN

Beim schiebenden und beim gepfeilten Tragfliigel tritt bekanntlich in
der Grenzschicht eine starke Querstrémung parallel zur Vorderkante des
Fligels gegen das zurtickliegende Fligelende auf. Dies hat eine
Anhiufung von Grenzschichtmaterial an dem zuriickliegenden Fligelende
und damit vorzeitige Ablésung der Strémung zur Folge. Dies fiihrt bei
groflen Anstellwinkeln des Tragfligels zu starken instabilen (d.h.
schwanzlastigen) Kippmomenten und auch zur Unwirksamkeit der
Querruder und Klappen am Aufenteil des Fligels.

Wie zuerst W. Liebe®? gezeigt hat, lassen sich diese ungiinstigen
Eigenschaften des Pfeilfliigels durch das Anbringen von Grenszschicht-
zdunen beseitigen oder zum mindesten erheblich verbessern. Die
wesentliche Wirkung des Grenzschichtzaunes liegt jedoch nicht darin,
daf3 die Querstréomung in der Grenzschicht und damit die Ablésung der
Stromung ganz vermieden wird. Vielmehr wird, grob gesagt, jede
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Fligelhilfte des Pfeilfligels durch den Grenzschichtzaun nochmals in
ein inneres und ein duBeres Stiick unterteilt. Auf jedem der beiden Teil-
stiicke bildet sich dann fir sich eine Querstromung bzw. Ablosung aus,
wobei jedoch infolge der geringen Spannweitenerstreckung die
Ablésungsgebiete wesentlich geringeren Umfang haben. Um das
physikalische Wesen der Beeinflussung der Grenzschichtstromung am
Pfeilfliigel durch einen Grenzschichtzaun niher zu untersuchen, hat
mein Mitarbeiter A. Das® in Braunschweig einige systematische
Untersuchungen ausgefithrt. Es kam uns hierbei nicht so sehr darauf
an, etwa fir einen gegebenen Fliigel die giinstigste Zaunform zu
ermitteln, sondern es sollten die physikalischen Ursachen der Wirkung
des Grenzschichtzaunes klargestellt werden, und insbesondere auch der
EinfluB des Grenzschichtzaunes auf den Auftrieb und auf das Kipp-
moment. Die ziemlich umfangreichen Untersuchungen erstreckten sich
auf Deltafliigel und Pfeilfliigel. Eine wichtige Feststellung ist zunichst,
daB beim Deltafliigel im allgemeinen der Grenzschichtzaun ziemlich
wirkungslos ist, wihrend seine Wirkung beim Pfeilfliigel recht groB ist.
Auf die Begriindung hierfiir méchte ich nicht eingehen.

In Bild 9 sind einige Ergebnisse tiber die Wirkung eines Grenz-
schichtzaunes an einem Pfeilfliigel konstanter Tiefe angegeben, der auf
der Halfte der Halbspannweite einen Grenzschichtzaun trigt.

Eine erste Feststellung, die bisher noch nicht bekannt zu sein scheint,
ist die, da3 durch den Grenzschichtzaun nicht nur auf der Fliigel-
auBenseite die Ablésung vermieden oder stark reduziert wird, sondern
daB auch auf der Innenseite des Grenzschichtzaunes ein weiteres kleines
Ablosungsgebiet entsteht. Die Entstehung dieses Ablosungsgebietes auf
der Innenseite des Zaunes wird sofort klar, wenn man sich vor Augen
hilt, wie die Potentialstromung um den gepfeilten Fliigel aussieht.
Bild 9a zeigt die potentialtheoretischen Stromlinien; sie weichen in der
Nihe der Vorderkante stark von der Anstrémungsrichtung ab. Stellt
man in diese Potentialstromung einen scharfkantigen Grenzschichtzaun,
so wird dieser als Platte umstromt und ergibt auf der Riickseite der
Platte, d.i. auf der Innenseite des Zaunes, ein Ablésungsgebiet. In
Bild 9b ist skizziert, wie in der Grenzschicht die Stromlinien in der
Nihe des Zaunes verlaufen.

Bild 9c und d geben photographische Aufnahmen der Grenzschicht-
stromung am Pfeilfliigel ohne und mit Zaun*. Die wesentliche Wirkung
des Grenzschichtzaunes beruht darauf, dal durch ihn die infolge der
Querstromung in der Grenzschicht unvermeidbaren Ablésungen an
solchen Stellen auf dem Fliigel fixiert werden, an denen sie die Flugel-
eigenschaften nicht ungiinstig beeinflussen koénnen. Stromabwirts vom
Zaun entwickelt sich die Grenzschicht von neuem, aber sie kann zum
Fliigelende hin nicht mehr so stark anwachsen wie am Fligel ohne Zaun.

*Bei diesen Strémungsaufnahmen wurde die Grenzschichtstrémung am Fliigel
durch eine Petroleum-RuBB-Mischung kenntlich gemacht.

AS. (voL. 2)—2
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Insbesondere ist entscheidend fiir die Verbesserung der aerodynamischen
Eigenschaften durch den Grenzschichtzaun die Anderung des Kipp-
momentes, die durch die Verlagerung der Ablésungsgebiete zustandekommt,
wihrend Gesamtauftrieb und Gesamtwiderstand dadurch kaum geéndert
werden.

Die Anderung der Stromung am Pfeilfliigel durch den Grenzschicht-
zaun hat natiirlich auch Anderungen der Auftriebsverteilung lings der
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Bip 10. EinfluBl eines Grenzschichtzaunes auf die Auftriebsverteilung
lings Spannweite und das Abwindfeld hinter einem Tragfliigel, nach
A. Das'; Vergleich von Theorie und Messung. Pfeilfliigel konstanter
Tiefe @ = 45°, Seitenverhiltnis A = 5, Anstellwinkel « = 15°.

(a) und (b) Auftriebsverteilung bzw. Abwindverteilung ohne Zaun,

(c) und (d) Auftriebsverteilung bzw. Abwindverteilung mit Zaun.

Spannweite und damit auch des induzierten Geschwindigkeitsfeldes
hinter dem Tragfligel zur Folge. Bild 10 zeigt den EinfluB eines
Grenzschichtzaunes auf die Auftriebsverteilung und den induzierten
Abwindwinkel in einem gewissen Abstand hinter dem Tragfliigel, und
zwar Bild 10a und 10b den Fall ohne Zaun und Bild 10c und 10d den
Fall mit Zaun. Auch hier handelt es sich um einen Pfeilfliigel konstanter
Tiefe mit dem Pfeilwinkel ¢ = 45°. In Bild 10a und 10b (ohne Zaun)
sind auBer der gemessenen Auftriebsverteilung und Abwindverteilung
auch deren theoretische Kurven nach der Tragflichentheorie von E.
Truckenbrodt eingetragen. Bei der Auftriebsverteilung ist bemer-
kenswert, daB3 in den AuBenteilen des Fliigels die gemessene Auftriebs-
verteilung erheblich unterhalb der theoretischen liegt, wihrend im
Innenteil des Fligels beide gut tibereinstimmen. Dieser Auftriebsverlust
an den AuBenteilen ist eine Folge der beginnenden Ablésung, die
verursacht wird durch die Querstromung in der Grenzschicht. Die
Abwindverteilung lings Spannweite in Bild 10b stimmt fiir Theorie
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und Messung in ihrem Charakter iiberein. Die Verschiebung der
Sprungstelle im Abwind ist die Folge davon, daB in Wirklichkeit der
Kern des nach hinten abgehenden freien Wirbels etwas weiter innen
liegt als in der Theorie, wo er am Fliigelende angenommen wird.

Die Ergebnisse in Bild 10c mit Zaun zeigen fiir den Auftrieb, daB
jetzt auch in den Auf8enteilen des Fliigels groBe Auftriebsbeiwerte
erreicht werden. Dafiir entsteht aber in der Umgebung des Zaunes ein
Auftriebseinbruch infolge des dort hervorgerufenen Ablésungsgebietes.
Herr Das hat versucht, die Auftriebsverteilung am Pfeilfliigel mit Zaun
nach dem Tragflichenverfahren von E. Truckenbrodt theoretisch zu
rechnen. Dabei wurde fiir den Fliigelschnitt mit dem Grenzschichtzaun
der ortliche Auftriebsanstieg statt ¢ ;,, = 27 nach der zweidimensionalen
Theorie etwas willkiirlich zu ¢4, = 0,4 . 2 7 angesetzt. Die so gerechnete
Auftriebsverteilung stimmt mit der gemessenen recht gut iiberein. Der
Auftriebseinbruch in der Umgebung des Zaunes hat im Nachlauf einen
Wirbel zur Folge, der neben dem Randwirbel selbstindig existiert und
gleichen Drehsinn hat wie dieser. Dieser Zaunwirbel gibt fiir die Abwind-
verteilung hinter dem Tragfliigel 6rtlich eine starke Anderung. Die gemes-
sene Verteilung des Abwindwinkels stimmt mit der Theorie recht gut
tiberein, Bild 10d.

(@A=5

a = 15°

— 055 —

—Randwirbel __
“_ Zounwirbel _

BiLp 11. EinfluB} eines Grenzschichtzaunes auf den Gesamtauftriebsbeiwert
und den Kippmomentenbeiwert eines Pfeilfliigels, nach A. Das(%,
Pfeilfliigel konstanter Tiefe ¢ = 45°, Seitenverhiltnis A =5, G.N. =
geometrischer Neutralpunkt.
(a) Randwirbel und Zaunwirbel hinter dem Tragfliigel, Messung nach
der Faden-Gitter-Methode,
(b) Auftriebsbeiwert in Abhingigkeit vom Anstellwinkel fiir den
Pfeilfliigel ohne und mit Zaun,
(¢) Kippmomentenbeiwert des Pfeilfliigels ohne und mit Zaun.
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Der Zaunwirbel kann mittels der Fadengittermethode experimentell
untersucht werden. Bild 11a zeigt fiir einen Pfeilfliigel mit Grenzschicht-
zaun die photographische Aufnahme eines Fadengitters, das hinter dem
Fliigel angebracht ist. Die beiden Wirbel, namlich der Randwirbel und der
Zaunwirbel, sind besonders auf der rechten Flugelhilfte deutlich zu
erkennen.

AuBerdem sind in Bild 11b die Kurven des Auftriebsbeiwertes iiber
dem Anstellwinkel, ¢4(«), und des Kippmomentenbeiwertes in Abhiingig-
keit vom Anstellwinkel, ¢,,(«), mit und ohne Grenzschichtzaun verglichen.
Man erkennt hieraus, da3 der Grenzschichtzaun auf den Gesamtauftriebs-
beiwert nur sehr geringen EinfluB} hat. Dagegen ist der Einflul des Zaunes
auf das Kippmoment betrichtlich. Es ergibt sich infolge des Zaunes ein
grofBes zusitzliches kopflastiges Moment.

5. ZUSAMMENFASSUNG

Es wird tiber die folgenden drei Probleme aus dem Gebiet der Grenz-
schichtbeeinflussung berichtet:

1. Berechnung der turbulenten Grenzschicht mit Absaugung und Ausblasen
(K. Gersten und W. Pechau):

Es wird ein neues Berechungsverfahren fiir die turbulente Grenzschicht
mit beliebiger kontinuierlich verteilter Absaugung bei beliebiger AuBen-
stromung mitgeteilt. Ausgehend von dem Impuls- und dem Energie-
satz der Grenzschichttheorie werden zwei Gleichungen fiir die Ermittlung
der Impulsverlustdicke und eines Formparameters, der fiir die Ablgsung
maBgeblich ist, angegeben. An mehreren Beispielen wird das Berech-
nungsverfahren erprobt.

2. Stabilitat der laminaren Grenzschicht mit Schlitzabsaugung (W. Wuest):

Es wird iiber einige Untersuchungen zur Stabilitit der laminaren
Grenzschicht mit Absaugung durch Schlitze berichtet. Fiir eine ebene
laminare Grenzschicht mit periodisch verteilten Absaugeschlitzen, die
quer zur Stromungsrichtung verlaufen, wird die Stabilitit der Grenz-
schichtprofile hinter einem Absaugebereich untersucht. Ferner wird die
Feinstruktur der laminaren Grenzschicht mit Schlitzabsaugung dis-
kutiert. Hierunter verstehen wir die Anderung der Geschwindigkeits-
verteilung in der abgesaugten Grenzschicht bei Schlitzabsaugung
gegeniiber homogener Absaugung. Insbesondere ergibt sich bei
Schlitzabsaugung in der Grenzschicht eine Sekundirstromung in Form
von Wirbeln mit Achsen quer zur Anstromrichtung.

3. Untersuchungen an Grenzschichtzdunen (A. Das):

Durch experimentelle Untersuchungen an Pfeilfliigeln mit Grenz-
schichtziunen konnte nachgewiesen werden, da die Wirkung des
Zaunes nicht nur darin besteht, daB auf der AulBenseite des Zaunes die
Querstrémung in der Grenzschicht und damit die Ablosung vermindert
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wird, sondern daB auch auf der Innenseite des Zaunmes zusitzlich ein
Ablésungsgebiet entsteht. Beides zusammen hat zur Folge, daB fiir den
Pfeilfliigel mit Grenzschichtzaun die unerwiinschten groBen Anderungen
des Kippmomentes bei groBen Anstellwinkeln vermieden werden. Die
gemessene Auftriebsverteilung lings Spannweite an einem Pfeilfligel mit
Grenzschichtzaun wurde in guter Ubereinstimmung mit theoretischen
Rechnungen nach dem Tragflichenverfahren von E. Truckenbrodt
gefunden. In der unmittelbaren Umgebung des Grenzschichtzaunes ist
ein Auftriebseinbruch vorhanden, der zu einem nach hinten abgehenden
freien Zaunwirbel Anlaf3 gibt. Auch die gemessene Abwindverteilung
hinter emnem Pfeilfligel mit Zaun stimmt mit theoretischen Rechnungen
gut tberein. ’
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DISCUSSION

A. Rasper*: A direct approach to the control of the turbulent boundary layer
by distributed suction has been in use at the discussor’s institute since 1953, when
it was discovered at that Institute that distributed suction would control the
turbulent boundary layer. Prior to this time, slot suction was considered the only
means for controlling the turbulent boundary for high lift gain. Distributed
suction was used only for stabilizing the laminar boundary layer. Because the
theory used in this process of turbulent boundary layer control has had considerable
experimental support, it is offered herein.

Let us solve eq. (1) of subject paper for the suction distribution

dU To -
vy(x) = (H + 2)0 T YL U+ 0U.

We can see that if we compute the suction distribution for the case of constant
momentum thickness, the last term disappears and the value of ¢ can be considered
a constant #;, that value of momentum thickness at the point on the airfoil where
suction begins.

The value of the form parameter, H, varies only very slowly with Reynolds
number for a flat plate turbulent flow. Since we are ensuring no separation in the
flow by the use of suction we may take H equal to a constant of a value 1-5 for the
range of Reynolds numbers of our present day aircraft.

The value of the shear 7,/pU? can be obtained from the Ludwieg—Tillmann
formula, from Karman’s turbulent shear equation or from the author’s concise
eq. (8). This term can be taken to be constant since / and H are so considered.
Therefore, the distribution of suction becomes,

dU Ty
vo(x) = 3-50; = Ez 1§)

The assumption of momentum conservation in the turbulent boundary laver
therefore permits us to define a suction surface which prevents separation with a
minimum of suction since any suction less than that providing momentum con-
servation would permit the boundary layer to grow and eventually separate.

The above relation, furthermore, clearly shows the benefit in lower suction
requirement which can be gained by starting the suction where ¢; is small, i.e.,
over toward the leading edge.

* Head, Aerophysics Dept., Mississippi State University, U.S.A.
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This simple momentum conservation principle for suction distribution has also
been applied to the laminar boundary layer, though with other limiting conditions
included.

However, the principal application of this principle has been to the following
cases:

Original lift coefl:cient Power Required.

Maximum lift coefficient for Suction
1-4

Lift augmentation on sailplane oW 0-8 HP

; : 5 17
Lift augmentation on P1pEr CuUB airplane 17 2-1 HP

; : . 2:2
Lift augmentation on CEssNA airplane Y 4-0 HP
Diffusor, 30° cone 4 : 1 area ratio—919 efficiency —29 of flow energy.
Axial rotor, 36 in. fan —529; gain in pressure—9Y;, gain in efficiency.

What this concept of momentum conservation offers is a means for solving
difficult viscous flow problems by forcing the flow to remain attached, thereby
behaving as a simple potential flow.

Ref.: Delay of the Stall by Suction through Distributed Perforations, RASPET,
CornisH and BrRyanT, Aero. Eng. Rev., Vol. 15, No. 8, 1956.

H. H. Pearcevy*: Prof. Schlichting’s analysis of the details of the flow on a
sweptback wing with fences demonstrates in a very clear manner the mechanism
by which the fences improve the flow on the wing. In his lecture he emphasised
the importance of the more favourable distribution that they give for the spanwise
loading on the wing. Would he agree that the vortex produced just outboard of the
fence also plays a very important part? It seems that this vortex prevents the
boundary layer from separating outboard of the fence and so is the agent that
enables the high, theoretical value of the loading to be maintained there. If this
vortex action, introducing high energy air from the mainstream into the boundary
layer, were absent, then the boundary layer would be expected to separate under
the strong adverse pressure gradient in the same way as it does in the absence of the
fence. Somewhat similar vortex actions, having similarly favourable effects, are
produced by other devices on sweptback wings, such as leading-edge notches,
leading-edge extensions that increase the wing chord discontinuously at some
point on the span, etc.

One of the virtues of vortex action of this kind as a means of boundary-layer
control is that it provides a continuous source of exchange between high-energy
stream air and low-energy boundary-layer air to augment the natural turbulent-
mixing process. This renders it particularly suitable for boundary-layer control to
prevent shock-induced separation (an area not touched upon in the present series
of lectures) because a wide range of separation positions is encountered within the
flight envelope. It is finding wide application in this field, in the forms mentioned
and in the form of multiple vortex generators.

H. ScHLICHTING: I thank Mr. Pearcey very much for his interesting remarks.
As explained in my lecture the effect of the boundary layer fence consists mainly
in preventing the crossflow on the swept-back wing, which is responsible for the
separation of the flow in the neighbourhood of the wing tips. The break-down of the

*Aerodynamics Division, National Physical Laboratory, England.
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lift near the fence generates two vortices on both sides of the fence. That on
the inner side of the fence is much stronger than the outer one.

The favourable effect of the vortex at the outer side of the fence, which gives a
transport (Austausch) of energy between the potential flow and the boundary
layer, as mentioned by Mr. H. H. Pearcey, to my opinion is of some importance.
It contributes to the effect of the fence, but it is not predominant.

H. ScuLicHTING: Wie ich in meinem Vortrag ausgefithrt habe, beruht die
Wirkung eines Grenzschichtzaunes hauptsichlich darauf, daB durch ihn die
Querstromung am Pfeilfliigel unterbunden wird, die fiir die Ablésung an den
Fliigelenden verantwortlich ist. Der am Ort des Zaunes auftretende Auftriebs-
einbruch fithrt zur Bildung von zwei Wirbeln auf beiden Seiten des Zaunes, von
denen jedoch der auf der Zauninnenseite weitaus stirker ist.

Die von Mr. H. H. Pearcey erwihnte giinstige Wirkung des Wirbels an der
ZaunauBenseite, nimlich der vom Wirbel hervorgerufene Energieaustausch
zwischen der AuBenstrémung und der Grenzschicht, kann als ein Sekundireffekt
aufgefaBt werden, der zwar die Wirkung des Zaunes unterstiitzt, jedoch nicht von
ausschlaggebender Bedeutung ist.





