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SI'MMARY

A comprehensive survey is given on the results of investigations into the

aerodynamic problems of high lift of aerofoils, which have been performed
in the Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- mid Haumfahrt Braunschweig

and in the Aerodynamische Versuchsanstalt GOttingen in the last few years.
Wing profile with blowing over the trailing edge .flap.  For the wing with

blowing over the bend of the trailing edge flap systematic three-component

measurements and pressure distribution measurements for the two-dimen-
sional problem have been carried out extending over the regions of boundary

layer control as well as of super-circulation. An analytical estimation of the

momentum coefficient of blowing which avoids separation of the boun (lary

layer was achieved (F. Thomas).
Wing of .finite span with jet.flap.  For the wing of finite span with jet flap

a lifting surface theory was established with the aid of which the lift distri-
bution along span an (l chord can be determined for wings with arbitrary

planforms. Here the jet angle and the coefficient of blowing momentum may

be variable along span. The theory is in good agreement with measurements
(A. Das).

Ground vffect.  For the wing with blowing over the trailing edge flap the

influence of the ground on lift and pitching moment was investigated. The
lift is reduced by the influence of the ground, if the distance of the wing from

the ground is smaller than about 1.3 times wing chord (K. Gerstell, E.

Schmidt).
Wing with continuously distributed suction. In wind tunnel and flight

experiments the influence of a continuously distributed suction near the nose

of the wing on the maximum lift coefficient of an aerofoil was investigated.
In agreement with theoretical studies it is shown that suction is most efficient
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when it is confined to a narrow zone near the nose (i f the wing in the vicinity
of the pressure minimum (F. Schwarz, AV, Wuest).

.5) Slotted wing. For a wing with slat a method to calculate the pressure
distribution on both wings has been established. The method is applicable to

arbitrary forms and arbitrary relative positions of main wing and slat. Thus
a way is shown to analytically determine the maximum lift coefficient of a
wing with slat (K. Jacob).

EINLEITUNG

Das Thenut meines Vortrages bildet einen Beitrag zu dem in den letzten
Jahren sehr viel hearbeiteten Gebiet der V/STOL-Flugzeuge, d. h. der Flugzeuge
mit kurzer Start- und Landestrecke. Für solche Flugzeuge ist eine sehr grosse
Zahl von Massnahmen zur Verkürzung der Start- und Landestrecke vorge-
schlagen worden, wie z. B. Schwenkung des Triebwerkes, Drehung des Fltigels,
Erhohung des Maximalauftriebes des Fltigels (lurch Nasenklappen, Hinter-
kantenklappen sowie Absaugen und Ausblasen. Fine Fehersicht Ober diesen
ganzen Problemkreis gibt der im Jahre 1960 erschienene Bericht tiber die
NASA-Tagung titter V/STOL-F'lugzeuge. 1w folgenden möchte ich mich nur
mit einem kleinen Teil dieses heute sehr ausgedehnten Forschungsgebietes
befassen, nhni hich wit der Erhohung des Maximalauftriebes von Tragfltigeln
durch Grenzschichtbeeinflussung mind (lurch Strahlklappen. Dabei sullen auch
die damit zusammenhiingenden Fragen des Bodeneinflusses kurz mit eriirtert
werden.

Wiihrend noch vor etwa 10 his 15 Jahren die praktische Anwendung der
Grenzschichtbeeinflussung in der Flugzeug-Aerodynamik auf sehr grosse
Schwierigkeiten stiess, weil der daftir erforderliche Aufwand an Gewicht mind
Leistung unzul6ssig gross war, ist mit dem Aufkommen der Strahltriebwerke
hier eine viillig neue, wesentlich giinstigere Situation eingetreten. An Hand von
[Fig. 1] InOge zuniichst eine ITebersicht fiber die Ent wicklung der Grenzschicht-
beeinflussung in den letzten ftinfzig Jahren gegeben werden. Die Grenzschicht-
beeinflussung ist so alt wie die Idee Grenzschicht selbst, denn bereits in seiner
grundlegenden Arbeit von 1904 zeigte Prandtl, dass man beim Kreiszylinder
durch Absaugung der Grenzschicht die reibungslose Stromung mit Quertrieb
verwirklichen kann.2 Neben der Absaugung sind andere wirksame Massnahmen
zur Grenzschichtbeeinflussung das Mithewegen der Wand und das tangentiale
Ausblasen von Luft mit holler Geschwindigkeit.

Die sehr umfangreiche Literatur Ober dieses Gebiet ist seit kurzem gut
zugänglich in dem von Lachmann herausgegebenen zweibandigen Werk,
Boundary Layer and Flow Cantrol.3

Als erste flugtechnische Anwendung der Grenzschichtbeeinflussung wurde
1922 der Vorfltigel nach Betz,' Lachmann,3 und Handley Page6 bekannt. Die
Fragen der Erbohung des Maximalauftriebes von Tragflitgeln (lurch Absaugung
wurden ab Mitte der zwanziger Jahre in der Aerodynamischen Versuchsanstalt
Gottingen (AVA) von Ackeret,7 Schrenk,5.9 und Regenscheit" sehr eingehend
und mit grossem Erfolg bearbeitet. Da in der damaligen Zeit, urn 1935, in
Deutschland keine Flugzeugfirma bereit war, die hn Laboratorium als sehr
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erfolgreich erwiesenen Massnahmen mi Flugversuch anzuwenden, entschloss
sich die AVA, dies selbst zu tun." Es entstanden so die beiden Absaugeflugzeuge
AF 1 und AF  '2  der AVA, mit welchen der Klappenfhigel mit Absaugung mit
gutem Erfolg erprobt wurde.I2 Etwa ab 1940 wurde hei der AVA audi (he
Auftriebserhohung (lurch Ausblasen eines diinnen Strahles an der Hinterkante
untersucht." Eine zusammenfassende Uebersieht iiber die deutsdlen Beitriige
auf diesem Gebiet hat Betz" kürzlich in seinem Beitrag zu dem von Lachmann
herausgegebenen Handbuch gegehen.

In Deutschland wurden alle diese Arbeiten mit Ende des zweiten Weltkrieges
abgebrochen. Sie fanden jedoch ab 1946 eine Fortsetzung in England,'6 Frank-
reich» und U.S.A." Dabei wurde in England von Williams2° das Ausblasen
fiber die ausgeschlagene Klappe sowie die Strahlklappe (jet flap) besonders
eingehend untersucht. Die Arbeiten in Frankreich52 waren ebenfalls haupt-
shchlich  Ausblasen gewidmet, wiihrend in U.S.A. von Raspet" auch (he
kontinuierlich verteilte Absaugung untersucht wurde.

Vor einigen Jahren haben wir auch in Deutschland die Untersuchungen iiber
HOchstauftrieb wieder aufgenommen, Ich m6chte Ihnen heute fiber einige
Ergebnisse dieser Arbeiten berichten, die in der Deutschen Forschungsanstalt
ffir Luftfahrt in Braunschweig und in der Aerodynamischen Versuchsanstalt
Gottingen erhalten wurden. Meine Ausfiihrungen werden sich mit den folgenden
Beitriigen befassen:

Ausblasen fiber die Hinterkantenklappe.
Tragfifigel endlicher Spannweite mit Strahlklappe.

ren em s
MitbewegteWand fibsaugen; Rusbamen

irkulationsbeeinflussung

Nvaites-Klappe

Betz, Lachmann,

tianaity Page 1921

"oe-  — Thwaites4947

Schwier 1942
WIlliams 1947

Strahlklappe

Favre 1933 Davidson 1958
Spence 1956

Betz, Schrenk 1935

Raspet 9758

Fig. 1. l'ebersieht iiber versehiedow Methoden der Crenzsehiehtbeeinflussung.
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Bodeneinfluss für Tragfhigel mit Ausblasen.
Flugversuche mit Nasenabsaugung.

(3) Tragfliigel mit Vorfltigel.
Die meisten dieser Aufgaben haben wir sowohl theoretisch als auch experi-

mentell hearbeitet. Dahei kam es uns sehr zu statten, dass wir durch enge
Zusammenarbeit mit den brit ischen Forschungsanst alten Royal Aircra f t
Establishment und National Physical Laboratory uns Uber den dort in der
Zwischenzeit erreichten Stand (ler Kenntnisse orientieren konnten.

HOECHSTAUFTRIEB VON TRAGFLUEGELN MIT AUSBLASEN

UEBER DIE HINTERKANTENKLAPPE

PHYSIKALISCHE GRUNDLAGEN

Eine seit langem vielfach verwendete Methode zur Erhiihung des Auftriehes
inshesondere auch des Maximalauftriehes eines Tragflügels ist das Aus-

schlagen von Klappen an der FRigelhinterkante [Fig. 2J. Insbesondere bei
grossen Klappenausschlagen ist die Wirksamkeit solcher Klappen jedoch durch
Ahlosung der Striimung stark abgemindert [Fig. '2a]. Dies führt dazu, dass die
von der Theorie der reihungslosen Stritmung vorausgesagte Auftriebserhohung
hei weitem nicht erreicht wird. Ein Vergleich der Druckverteilungen eines
Klappenfliigels bet anliegender Stromung (Potentialtheorie) und hei abgeliister
Stromung an der Klappe [Fig. 2c] liissi  (len Auftriebsverlust erkennen. Die
Ablosung der Stromung wird verursacht (lurch den starken Druckanstieg der
reihungslosen Druckverteilung am Klappenknie. Die Ablissung der Stromung
auf der Klappe und damit der Auftriebsverlust können jedoch vermieden werden,
wenn man durch Aushlasen eines dtinnen Strahles hoher Geschwimligkeit
tangential zur Klappe in (ler Mlle des Klappenknies der Grenzschicht gentigend
Impuls zur I'eberwindung des Druckanstieges zufiihrt IFig. 2hI. Bei sehr starkem
Ausblasen lasst sich (lurch eine solche Anordnung der potentialtheoretische
Auftrieb noch iihertreffen, weil dann der diinne Strahl von holier Geschwindig-
keit noch bis hinter die Klappenhinterkante erhalten hleibt und dadurch wie
eine verliingerte Klappe wirkt. Man spricht in diesem Zusammenhang von einer
"Strahlklappe- (jet .flap),  welche zustitzlichen Auftrieb (lurch Superzirkulation
erzeugt. Als Mass für die Starke (les Blasstrahles hat sich nach Williams2" der
dinlensionslose Impulsbeiwert

2
S

t. - 	

	

qc,f qj (1)

als geeignet erwiesen. Ilierbei bedeutet in; den Massenfluss,  r; die Ausblase-
geschwindigkeit des Straldes, und  p; seine Dichte; ferner ist I die Profiltiefe,
F = hi (lie Fltigelfhiche,  (b,„ = pj7002»2  der Staudruck der Aussenstromung,
und s die Breite (les Ausblasespaltes. Far kleine Werte des Impulsbeiwertes  c,
hat man Auftriebserhohung (lurch Grenzschichtbeeinflussung und für grosse
Werte von cm Auftriebserhohung (lurch Superzirkulation.
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Untersuchungen fiber diese Art von Auftriebserhaung durch Ausblasen sind

zuerst in Deutschland vor mehr als Jahren ausgefiihrt worden.'" Spater

wurden solche Untersuchungen in England von Williams" und in Frankreich

bei der ONERA23.24 fort gefiihrt.

ERSUC HSERG EBNISSE

In der umfangreichen Literatur iiber dieses Problem sind jedoch noch viele

Fragen ungeklart geblieben, insbesondere solche des Striimungsmechanismus in
der Grenzschicht hinter dem Ausblasespalt. Ich habe deshalb meinen Mit-

arbeiter Thomas in Braunschweig veranlasst, einige grundsatzliche Versuche an
klappentitigeln mit Ausblasen auszuftihren.2" Diese Untersuchungen wurden an
einem zweidimensionalen Nlodell eines Tragfitigels mit symmetrischem Profil der

abgeldste
Strûmung

z

Hiaxe

co

Spalt
Rusblasestrahl

aniagende
StrOmung

Patentialtheortt.
Drucluvrtedung Druckm.stiog

Auftriebnirtust

DrucInertglang
Lei abgelarter
StrOnxing

 

(R) Stroh( av

Fig. I. Klappentitigel mit Ausidasen Ober (he Klappe:

Klappenfitigel ohne Ausblasen, abgehiste Strömung.

Klappenflügel mit Ausblasen, anliegende Strumung.

(r) Druckverteilung.

(d)  Ceschwindigkeitsverteilung in der Grenzs •hieht.
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relativen Dicke d /1 = 0  ,10 und mit einer Klappentiefe von 0  ,'25 I durchgefithrt,
wobei ein Ausblasespalt von s =  mm Weite liings der ganzen Spannweite
vorhanden war. Mit I =  0 ,3 in und U =  40 in/s war die Reynoldszahl Re =
Uool/p =  8.10. Die Ausblasegeschwindigkeit illi Spalt konnte his zur Schall-
geschwindigkeit gesteigert werden. Die Zufiihrung der Blasluft zum Modell
wurde nach dem Vorschlag von Anscombe und Williams2" ausgefiihrt. Es
wurden ausführliche Dreikomponentenmessungen mid Druckverteilungs-
messungen bei verschiedenen Klappenwinkeln riK durchgefiihrt.

	

Figur 3 zeigt die bei festgehaltenein Anstellwinkel etzielten Auftrichs-
gewinne ,ACAin AbhOngigkeit vom Klappenwinkel iiK und vom Impulsbeiwert c,.

Bei den Kurven ACAuher e„  sind in alien Fiillen zwei verschiedene Bereiche
deutlich zu erkennen: erstens ein sehr steiler Anstieg von ACAtiher e„  bei kleinen
Impulsbeiwerten bis zum Erreichen des pot entialtheoretischen Wertes von Ac.i,
und zweitens ein wesentlich schwitcheres Ansteigen von AcA bei griisseren  e,,-
Werten. mi ersteren Bereich liegt  Grenzsehichtbeeinflussung  vor und im letzteren
Superzirkulation. Die Grenze dieser beiden Bereiche wird gegeben durch den-
jenigen Impulsbeiwert, welcher die Striimung an der Klappe gerade zum Anliegen
bringt, so class also Abliisung vermieden wird.
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A =0°
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Impulsbeiwert, ce

Fig. 3. Klappenfitigel mit Ausblasen, Auftriebserlaihung :ICA in Abhangigkeit vom


Impulsbeiwert  e„  bei konstantem Anstellwinkel a = —50 (nach Thomas").
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Wegen des grossen Untersehiedes der Auftriebsanstiege in diesen beiden

Bereichen ist es wichtig, diesen Impulsbeiwert der "vollstiindigen Grenzschicht-

beeinthissung— c . 1 zu kennen. Er Iningt in erster Linie vom Klappenwinkel i ab

und ist vom Anstellwinkel c nahezu unabkingig. In Fig. t ist der fiir ver-

schiedene Klappenwinkel gefundene Iinpulsbeiwert e mit den Werten anderer

.1 11t 01 e 11 verglichen. z.aldreielten franziisisehen lessungen'7•" lassen siell

wiedergeben (lurch die einfaehe Interpolationsformel

= 0,01.5 tan 77K (2)

liii ganzen ist jedoch elite starke Strewing der Messungen versehiedener

Autoren vorhanden. Dies deutet darauf hin, (lass ausser dem Klappenwinkel

offenbar audit andere Parameter, wie z. B. die Spaltweite, einen starken Einfluss

auf babel]. Dabei werden die giinstigsten (kleinsten) eo.,-Werte mit kleinen

Spaltweiten, also grossen Ausblasegeschwindigkeiten erziel t .

III den zur Verhinderung de • Ablitsung erforderliehen Impulsbeiwert rech-

nerisch vorausbestimmen iii kiinnen, wurden mit einer besonderell Versuchs-

anordnung eingehende Untersuchungen iiber die Grenzsehicht hinter einem

Ausblasespalt ausgefiihrt. Dahei wurde das Verhiiltnis von Strahlgeschwindig-

ken zu .kussengeschwindigkeit  r,  "„ sowie auch die Spalhveite s variiert. In

Fig. 5 sind die an versehiedenen Stellen stromahwiirts voin Sralt gemessenen

Grenzschicht profile dargestellt

zu enter rechnerisehen Ikhandlung soleher Ausblasegrenzschichten zu

gelangen, kann man in iiblieher Weise ails den Gesehwindigkeitsprofilen die

Integralgriissen Verdriingungsdieke, Impulsverlusidieke und Energieverlust-

0,10

C R

0,05

Messungen S'chwier
41= 5 &Is 7.1.6-7

Messung
Thomas

s/1=1,7.1P
m

0,02 51(2)

s/l3.1O3

100 20° 30° 40° 50° 600 70°
lix

Fig. 4. Klappentliigt.1 mit imptilsbeiwcrt r„,4 fiir v"Ilsttindigt• Grenz,chiclit-

twcinflussung ri .kbhuingigkeit ymit Klappertatisschlag (.2) --_- Interpt,latimisforniel


dt.r franzikischen Mussmigcn.
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dicke bilden. Dabei erhalt man die Impulsverlustdicke O(x) in Abhangigkeit von
der Lauflange x kings der Wand aus

(x)p,U = pu ((lc° — u)dy (3)

Durch das Einblasen von Impuls in die Grenzschicht andert sich die Impuls-
verlustdicke am Ort des Spaltes unstetig, und zwar um den Betrag

1

0, = — -2e,/ (1 — (4)

In Fig. G ist der typische Verlauf der Impulsverlustdicke, wie er sich aus
den Messungen ergibt, dargestellt. Fig. fla zeigt ein Beispiel eines gemessenen
Verlaufs, und Fig. 6b eine schematisierte Darsteflung.

Bis unmittelbar vor dem Ausblasespalt folgt die Impulsverlustdicke dem
Verlauf der unbeeinflussten Stromung,  00(r) am Spalt springt sie um den Betrag
0, nach unten und steigt unmittelbar dahinter sehr steil an um einen Betrag By,
der durch erhiihte Reibungsverluste bedingt ist. Von einer Entfernung von et wa
x = 1.50 s an hinter dem Spalt verlauft die Impulsverlustdicke 0(x) wieder

m] ifc°
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400
10 /300




/1 250




1 /200

5 / >/150100
Spalt tietx-0 x--1 SO




25

25 50 75 100u 72 [m,4

Fig. 5. Gcschwindigkeitsprofih. in der Grenzschicht hinter einem .1 usblasespalt, rdr„=8

(nach Thomas2').
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0
15

7.51 754.

Pn120
co

25

30

35
100 200 300 4X x 500

[mml

0 a It Ix)= Impulskerlastdicke ohneAusblasen

knpalsreriast damn erlkihte
Htndschubspannung

enpulszufuhr durrh Ausblasen

Fig. 6. Verhmf der Impulsverlusliticke in der Grenzschicht hinter einem Ausblasespalt.

Spaltweite e = 1,3 min; = 40 m/s.
(a)  Gentesserwr Verlauf für = 6.
(/) Schematischer Verlauf.

parallel zur Kurve für die unbeeinflusste ablosungsfreie Striimung. Als

ansehauliehes Mass für den Impulsverlust unmittelbar hinter dem Spalt kann

man einen "Impuls-Wirkungsgrad des Ausblasespaltes- einführen durch

0(x )  — 00(x)  
718 = ei (5 )

Dabei gibt der Betrag 1 — no an, welcher Anteil des eingehlasenen Impulses

durch die stark erhöhte Wandreibung nahe hinter dein Spalt verloren geht und

somit für die Beseldeunigung der ablosungsgefiihrdeten Grenzsehicht nick zur

Verfiigung steht.
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Die Messungen zeigen mni eine sehr starke Abliiingigkeit dieses Wirkungs-
grades des Ausblasespaltes vom Geschwindigkeib;verhidtnis Nach Fig. 7
lassen sich die gemessenen Werte von  no (lurch die einfache Gleichung

= 0,85 (1 — —U (v) > 2 1;,) (6)

gut interpolieren. Der fiir Uoo = 0 eingetragene Wert stammt aus Standschub-




messungen am Klappenfltigel und schliesst sich gut an die Ubrigen Messungen an.

RECIINERISCHE ERNIITTLUNG DES AUSBLASEIMPULSES ZUR
vERMEIDUNG DER ABLOSUNG

Mitlfe dieser experimentellen Ergebnisse rarer die Ausblase-Grenzschicht
lässt sich nun für die Grenzschicht am Ausblase-Klappenflügel ein einfaches
Rechenverfahren angeben, das die Abschiitzung des Impulsbeiwertes (.5.1 fi r die
vollstiindige Grenzschichtbeeinflussung erm6g 1icht.

Im Zuge dieser Rechnung wird die Druckverteilung an dem Profil mit Klap-
penausschlag beniitigt; diese lisst sich nach einem Verfahren von Martensen2"
errnitteln, welches die hohen Saugspitzen in der Nithe der Klappennase gut
wiedergibt. Die einzelnen Schritte der weiteren Rechnung nnigen an Hand von
Fig. 8 verfolgt werden.

1

o 


o

2

•

•
r

3

ri
4

a 8
8

0 s -1,3mm ; 40-40mts

s-1,3mm ;11,0-211mft

b-2,0mm ; t -10*

o:Wert fiir den Idappenflagel bei ; s -0,5mm

1,8

714
48 •

48


0,4


42

)

42 44

Fig. 7. Impulswirkungsgrad Thy des Aushlasestrahles in Abhangigkeit vom Geschwindig-

keitsverhiiltnis des Ausblasestrahles r1/17„,.Ausgezogene Kurve nach Gl. (6) (nach Thomas25).
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Rbl
upq

X

ohneRusblasen X

do( x) 06.

0 le w
tig — t Rusblasen

illa

I Or titr)

" 150s

Fig. 8. Zur Ermitthing des Impulsbeiwertes  e„A  fiir vollstä ridig anliegende Striimung


(naeh Thomas").  Abl =  Ablosungsstelle ohne Aushlasen.

Grenzsehiehtprofile vor und hinter dem Ausblasespalt mit Ausblasen.

Potent ialt heoretische Geschwindigkeitsverteilung bei ausgeschlagener Klappe.

(e)  Verlauf der ImpulsverIustdieke ohne AusbIasen in(r) und mit Ausblasen 19(4.

l'nter Benutzung der potentialtheoretisehen Druckverteilung wird zuniiehst

der Ablösungspunkt ..1b1 der unbeeinflussten Grenzschieht ermittelt, der stets

nahe hinter der Saugspitze liegt. Wird nun der Grenzsehicht vor dem Ablosungs-

punkt durch den St rahl gentigend Impuls zugeftihrt, so wird der Abliisungspunkt

dadurch nach hinten verschohen. Die Ahliisung wird ganz verinieden, wenn der

Abliisungspunkt gerade an der Hinterkante  (UK)  des Protils liegi Ilierftir ist

(941 Impuls erforderlich, der sich aus der Theorie der turbulenten Grenzschicht

ergibt

X II 1:

	

0
= 0,037 (---)5)

111-3  (IV (X))3 '5 (X) ° 8
P \U,,i K 	 1 (7)

XAbl

Dabei bedeutet XAht die Lage des Abliisepunktes ohne G renzsch ich t beeinflussung.

Dieser Impulsbedarf muss nun voin Ausblasestrahl tinter Beriieksiehtigung der

Verluste aufgebracht werden. Es muss somit sein

o ( — OJA) = OG (8)
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Durch Einsetzen von nach GI (4) in der Form

— jA = C, a (1 11
2

und mit no nach GI (6) erhtilt man schliesslich fiir den Impulsbeiwert, welcher
die Abliisung vollstiindig vermeidet :

OG  1 

C,A =

1 0,85 t 1 — (UK /?';)12

Als Aussengeschwindigkeit wird dabei die mittlere potentialtheoretisclw
Gesell windigkeit auf der Klappe eingesetzt (Fig. 8). Naeh G1 (9) zusam men mit
G1 (7) kann der Impulsbeiwert der vollstiindigen Grenzschichtbeeinflussung
in redit einfacher Weise berechnet werden. Das Ergebnis dieser Rechnung ist in
Fig. 9 mit Messergebnissen verglichen. Es ergibt sich bis zum Klappenwinkel

= 45° eine redit gute Uebereinstimmung von Rechnung und. Messung.
Als wichtiges Ergebnis der Rechnung ist anzusehen, dass sich eine starke

Abhangigkeit des c,A-Wertes vom Geschwindigkeitsverhiiltnis des Strahles
ri/Uoc ergibt. Dies erklärt die starke Abhiingigkeit des c,A-Wertes von der
Spaltweite nach Fig. 4. Weiterhin ergibt sich (lie Empfehlung, mit moglidtst
grossen Werten von v1/Uo0 auszublasen, um eine gute Wirkung des Blasstrahles
zu erzielen.

Abschliessend ist zu sagen, dass hiermit lediglich ein erster Versuch zur
rechnerischen Bestimmung des zum Vermeiden der Ablosung erforderlichen
Ausblase-Impulses gemacht werden sollte. In diesem Zusammenhang sei auch
auf Untersuchungen französischer Autoren" hingewiesen, die das gleiche
Problem mit ungleich grösserem mathematischen Aufwand in Angriff genommen
haben.

10

Theorie
01(8)

Messung

196
2 z

100 —20-0--..3 0° 400 500 500

gx
Fig. 9. Impulsbeiwert c„A für vollstandig anliegende Stromung in Abhangigkeit vom
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TRAGFLUEGEL MIT STRAHLKLAPPE

PHYSIKALISCHE GRUNDLAGEN

Ein anderes wirksames Mittel zur Erhiihung des Auftriebes eines Tragflügels
ist die sogenannte Stralilklappe (jet flap). 13ei dieser wird ein diinner Luftstrald
von Geschwindigkeit an der Fliigelhinterkante unter dein Winkel ni schriig
nach unten ausgeblasen. In Fig. 10 ist diese Anordnung zusammen mit der
sich dabei ergebenden Druckverteilung am Hugel und im Strahl dargestellt.
Ebenso wie der KlappenflUgel mit starkem Ausblasen liefert eine solche reine
Strahlschicht ausser der Reaktionskraft .1 einen Zusatz-Auftrieb A r, der von
einer zusiitzlichen Zirkulation um den Tragfliigel herriihrt, die man auch hier als
Superzirkulation bezeichnet.

Wührend die Reaktionskraft des Strahles auf elementare Weise bestimmt
werden kann, muss der Anted des Zirkulationsauftriebes nach der Tragflachen-
theorie ermittelt werden. In der Strahlschicht entsteht wegen ihrer Kriimmung
eine Druckdifferenz, die mit einer Wirbelverteilung aquivalent ist. Massgeblich
für die Wirksamkeit des Strahles ist ausser dem Strahlwinkel ni sein  Impuis-
lwi c„, der elwnso wie beim StrahlklaPpenfitigel nach (I) gebildet wird.

Die ersten Untersuchungen iiber Strahlklappenflügel wurden in England
von 1)avidson27 und Stratford28 und in Frankreich von R. Legendre" und
L. Malavard'I ausgefiihrt. Ausgedehnte experimentelle Untersuchungen folgten
bald darauf von Williams", während die Theorie des zweidimensionalen Strahl-
klappenflügels schon friihzeitig von Spence" entwickelt wurde, der spüter auch
eine Abschützung der dreidimensionalen Theorie gab.31

Neuerdings hat mein Mitarbeiter Das32 in Braunschweig eine vollstündige
dreidimensionale Tragfluichent he( wie des Straldklappenlitigels entwickelt, iiber

R -4.+Jsinrb
-W,:-3cos77i

7

3.tin  91
.7

9i

-C,

-

o Trogflagel

z
Fig. 10. Sehematische Darstellung der Druckverteilung an einem Tragflugel mit


Strahlklappe.
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die ich hier kurz berichten müchte. Diese Theorie gestattet es, ffir Tragflügel mit
beliebigem Grundriss bei beliebiger Verteilung des Klappenwinkels und des
Strahlimpulses die Auftriebsverteilung über Flügeltiefe und -Spannweite Zn

berechnen.

ABRISS DER TRAGFLXCHENTHEORIE DES STRAHLKLAPPEN-
FixGELS

Ebenso wie die Tragflachentheorie von Multhopp33 und Truckenbrodt"
arbeitet die neue Theorie von Das mit der Vorstellung einer idngs Flügeltiefe
und flings Spannweite stetigen Wirbelbelegung des Flügels (Fig. 11). Die Wirbel-
verteilung kings Flügeltiefe x(x) wird dabei aus der zweidimensionalen Theorie
von Spence übernommen; sie erstreckt sich sowohl auf den Bereich des Flügels,
0 < x < /, als auch auf den Strahl, x > 1. Gegenüber der gewohnlichen Trag-
flachentheorie hat man ffir den Strahlklappenflügel eine Wirbelverteilung zil

wahlen, welche an der Flügelhinterkante die Kuttasche Abflussbedingung nicht
erfüllt. An der Hinterkante, wo der Strahl den Flügel unter dem Strahlwinkel  n;
verliisst, andert sieh die Stromungsrichtung sprungliaft um den Winkel 77i. Dies
bedingt, class hier die Wirbelstarke x unendlich gross wird in ahnlicher Weise
wie an der Knickstelle einer geknickten ebenen Platte.

Die Theorie setzt ferner voraus, dass die Wirbelbelegung und damit auch der
Auftrieb linear vom Anstellwinkel a und vom Strahlwinkel rti abhangt, withrend
die Abhangigkeit vom Impulsbeiwert c„ gemäss der zweidimensionalen Theorie
nichtlinear ist. Somit ergibt sich für die Wirbelbelegung der Ansatz

(x) = U. [fi(x; cm) • + f2(x; c , ) • ed . ( 10)

Für die Funktionen J., imd f2, die von Spence ermittelt wurden, gelten im
Flügelbereich, 0 < x < /, und Strahlbereich, x > /, verschiedene analytische
Ausdrücke. Dabei besitzt t2 eine Singularitat an der Flügelvorderkante (.r = 0) und
,f, eine solche an der Hinterkante (x = /1, vgl. Fig. 11. Diese beiden Funktionen
werden dadurch bestimmt, dass langs (1er Flügeltiefe und des Strahles die1

Rusblasesallitz

strobvinkft  3

a/x)

0
v a \

	

Prel Strati --

Fig. II. Das Wirbelsystem eines Tragfliigels endlicher Spannweite mit Strahlklappe.
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kinematisehe Strumungsbedingung erfüllt wird, wie sie in Fig. 11h dargestellt
ist. Beirn zweidimensionalen Fall verschwindet der induzierte Abwindwinkel in
der Strahlschicht weit hinter dem Flügel: a,. = 0.

Für die dreidimensionale Theorie wird die Wirbelbelegung auf der Tragflache
gegenüber GI (10) in folgender Weise verallgemeinert

x (x,y) [f1 (x,y; e„) + f2 (x,y; c„) • a] . (11)

Die Wirbelbelegung x(x,y) ist so zu bestimmen, dass auf dem ganzen Flügel die
kinematische Stromungsbedingung erfüllt wird:

a (x,y) + a, (x,y) = 0 . (12)

Hierbei ist a(x,y) der (lurch die Geometrie des Flügels vorgegebene ôrtliche
Anstellwinkel und ai der von der Wirbelbelegung induzierte Anstellwinkel.

Weit hinter dem Flllgel ist die Bedingung zu erfüllen, dass die Richtung der
Strahlschicht mit der iirtlichen Striimungsrichtung übereinstimmt, welche durch
den induzierten Anstellwinkel in der Wirbelschicht gegeben ist. Es muss somit
sein

dz
-0T; (x = 11) = — ceic. ( Y) (13)

wobei zi(.r,y) die Iliihenlage der Wirlwlsehicht hedeutet. Beim Tragfliigel
endlicher Spannweite ist somit weit hinter dem Hugel die Strahlschicht nicht
mehr parallel zur Anstromrichtung wie un ebenen Fall, sondern gegen diese um
den Winkel a, nach unten geneigt.

Der Zusammenhang zwischen der Wirbelebelegung x(x,y) und dern indu-
zierten Anstellwinkel a; wird durch das Biot-Savartsche Gesetz gegeben, welches
man nach Multhopp33 in der Form schreiben kann

w(x,y) 1 	. 2
ai(x 'y) U co  47r(, 1, !To [E — G(x,y)

Y—
G(x,y,V) 
 dy — f —

±b/2

	 dyi .
V) 2

Dabei bedeutet

G (x,y) = 2 J.' x(x',y)dx'

G(x,y,y') = x (x',y') 1 +   )dx '

Cr — (y Y )2

(14)

mit xo(y) als Vorderkante des Flügels. GI (14) gibt zusammen mit GI (H) eine

Integralgleichung für die gesuchte Wirbelbelegung x(x,y) der Tragflüche. Die
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Auflösung dieser Integralgleiehung geschieht nach dem von Multhopp zuerst
angegebenen Quadraturverfahren. Bei diesem Wird die Zirkulation in M clinit-
ten liings Spannweite aus einem linearen Gleichungssystem mit (3/2)(M + 1)
Gleichungen und einer gleichen Zahl von Unbekannten ermittelt.

VERGLEICH VON RECHNUNG UND MESSUNG

Das vorstellend skizzierte Rechenverfahren wurde von A. Das durch zahl-
reiche Beispielrechnungen erprobt. Dabei wurden in den meisten Fidlen M =
Punkte 1ings pannweite gewithlt, so dass ein Gleichungssystem von

24 Gleichungen mit 24 Unbekannten zu Risen war. Einige Ergebnisse seien hier
kurz referiert. Dabei werden im folgenden für Auftrieb und Kippmoment
lediglieh die Anteile infolge Superzirkulation dargestellt (gekennzeichnet (lurch
In(lex r), also ohne die Reaktionsanteile.

In Fig. 12 sind fiir einen Rechteckfltigel mit einer Strahlklappe lungs der
ganzen Spannweite Auftrieb uml Kippmoment dargestellt, und zwar in Fig. 12a
die Gesamtwerte von e . , und CM und in Fig. 12b die Verteilung der entsprechen-
den örtlichen Werte langs Spannweite. Dabei bedeutet

Fig. 12. Auftrieb und Kippmoment eines RechteckflUgels mit Strahlklamw fiir ver-




schiedene Impulsbeiwerte (nach Das"); Seitenverhältnis A -= 4,3; Strahlwinkel = 30°.
Gesamtwerte von Auftrieb und Kippmoment.

Ortlkhe Werte von Auftrieb und Xipprnoment Iiings Spannweite.
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(len Koeffizienten des Gesamtimpulses. Mit wachsendem ergeben skit

naturgemass grosse kopflastige Momente. wahrend sich (lie Neutralpunktlage

demrdeA mit mir wenig andert (Fig. 1'2a). Fiir beides ist die Theorie in guter

Uebereinstimnuing mit den Messungen.

Weiterbin sind in Fig. 1:3 einige Ergebnisse far Deltafliigel angegelwn.

Figur 1:3a zeigt wiederum (lie Gesamtwerte des Auftriebes in Aldiangigkeit von

(.„ fiir zwei Flagel, die sich in ihrer Geometric. mir wenig unterscheiden. Dabei

ist der eine nach dem Verfahren von Das und der andere nach dem elektro-

lytischen Verfahren von NIalavard" gerechnet worden; man vergleiche hierzu

auch :36, 40. Die l'ebereinstimmung ist gut.

Figure 1:3b zeigt die Verteilung des iirtlichen Auftriebsbeiwertes Lungs

Spannweite fiir den einen der beiden Dabei sind zwei verschiedene

Verteilungen des Impulses langs Spannweite zugrunde gelegt worden, namlich

(I) konstante Verteilung (les Strahlimpulses = pir32sb, und (II) eine kon-

stante Verteilung von eu p.,r)2s 1, also konstante ört hche c,-Verteilung, G1 (1).
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Fig. 13. Auftriebsverteihing eines Deltafiligels mit Strahlklappe.

Gesanitauftrieb cR r in Ahhiingigkeit vinn 1mpulsbeiwert c,.
(1) Nach Das"—Seitenverhaltnis A = 1.88; Strahlwinkel 7 =  1.

Nach Midavard"—Seitenverhältnis A = Strahlwinkel  = 1.

Auftriebsverteilung  lungs  Spannweite Iii r einen Deltathigel mit  A = 1.88:

77) = 1-
(0 Bei konstanter Strahlgeschwindigkeit  ritängs Spannweite.

(11) liei konstantem Impulsbeiwert r„ r,28/1  Spannweite.
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BODENEINFLUSS FUER TRAGFLUEGEL MIT AUSBLASEN

PHYSIKAIASCHE GRUNDLAGEN

Da die grossen Auftriebsbeiwerte von Tragflügeln mit Strahlklappen mid mit
Ausblasen an der Hinterkantenklappe vor allem beim Start und bei der Landung
des Flugzeuges ausgenutzt werden sollen, ist das Verhalten solcher Flügel in
Bodenniihe besonders wichtig.

Wie bereits ()ben erwiihnt, wirkt ein Strahlklappenfltigel wie ein Fhigel mit
einer festen tilappe, deren Liinge vom Strahlimpuls abhiingig ist. Ein Flügel mit
Strahlklappe ist somit einem Fliigel mit fester Wolbungsklappe gleichwertig.

Für stark gewölbte angestellte Flügelprofile ist aus der Theorie der reibungslosen
ebenen Strümung bekannt,3" dass der Auftrieb bei Annitherung an den Boden
abnimmt, withrend bei schwach gewitIbten Profilen (z. B. bei (1er ebenen Platte)

das Umgekehrte gilt.37 Es ist daher beim Strahlklappenflügel eine Abnahme des
Auftriebes bei Anniiherung an den Boden zu erwarten. Hinzu kommt noch, dass
hei geringen Bodenabstiinden oder bei grossen Ausblaseimpulsbeiwerten der
Strahl den Boden trifft und dadurch eine starke gegenseitige Beeinflussung

zwischen Flügel und Boden hervorruft, die die Striimung um den Flügel grund-
legend tindern Cann.

Nachstehend moge kurz über einige Untersuchungen berichtet werden, die
von meinen Mitarbeitern Gersten und Schmidt.'" zu diesem Problemkreis

ausgeführt wurden.

VERSUCHSERGEBNISSE MIT FESTEM BODEN

Die Versuche wurden mit dem gleichen Klappenflügel wie diejenigen von
Abschn. 2 ausgefithrt, wolwi der Klappenausschlag von 771; = 00 bis 105° gclindert
wurde (Fig. 3). Die Untersuchungen wurden auf das ebene Problem beschrtinkt

(Flügel mit Endscheiben). Der Ausblaseimpulsbeiwert wurde zwischen  c„  = 0

und  C, =  variiert. Der Roden war als rollendes Band ausgebildet, so dass er
mit der Geschwindigkeit der Anstromung mitlaufen konnte. Dabei konnte jeder
beliebige Bodenabstand eingestellt werden. Bei einer Geschwindigkeit von

= 1 m/s  wurden Dreikomponenten-Messungen sowie auch Messungen der
Druekverteilung um Mittelschnitt durchgeführt.

STROEMUNGSBILD

Um bei den Untersuchungen mit Anstromung eine nithere Einsicht in den

Stromungsmechanismus des Bodeneinflusses zu erhalten, wurden an dem
Klappenflügel mit Ausblasen Druckverteilungsmessungen im Mittelschnitt
sowie Rauchversuche ausgeführt. Einige Ergebnisse dieser Untersuchungen sind
in Fig. 14 dargestellt. Diese zeigen iibereinstimmend, dass der Einfluss des
Bodens sich erst unterhalb eines bestimmten kritischen Bodenabstandes be-
merkbar macht. Dieser kritische Bodenabstand nimmt zu mit wachsendem
Anstellwinkel a mid init wachsendem Klappenwinkel  nK  sowie auch mit zu-
nehmendem e„. Bei a = — 5° und iK =  00° ist der kritische Bodenabstand nach

etwa  hK = 1,3/.
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Bei wrung des Fliigels an den Boden ergibt sich die in Fig. 14 darge-

stellte Aenderung der Druckverteilung uml des Stromungsverlaufs. Der Fall

(a) entspricht einem sehr grossen Abstand vom Boden, wiihrend im  Fall (b)
der Bodenabstand tinter dem kritischen Wert liegt. 1m letzteren Fall entsteht

auf der Oberseite des HugeIs eine grosse Ablöseblase, wodurch die grossen

negativen Drücke am Klappenknie abgebaut werden. Auf der Druckseite des

Flügels ist die Stromung für alle Bodenabstiinde h < hK abgelost; es bildet sich

ein stehender Wirbel zwischen Flügel und Boden, der denselben Drehsinn

besitzt wie die Zirkulation mn den Fltigel. Dabei bilden sich am Boden zwei

Staupunkte aus, Fall (h).
Bei extrem kleinem Bodenabstand (Fall (e) in Fig. 14) versehwindet die

Abliiseblase auf der Fltigelsangseite; die beiden Staupunkte am Boden vereinigen

sich in einen einzigen, und die Striimung zwischen Flitgel und Boden ist sehr

ungeordnet.

ACFTRIEB

In Fig. 13 sind Auftrieb und Kipillionient in Abhingigkeit vom Nolen-

abstand hei festem Anstellwinkel a und Klappenwinkel nK dargestellt. Fiir alle

Impulsbeiwerte e, = 0,6 his .2 ergibt skit ein starker Abfall von Auftrieb und

Kippnloment, wenn ein bestimmter Bodenabstand untersehritten wird. Dieser

ist iiii vorliegenden Fall etwa hK =  1,3 1. Es zeigt sich hier, class die  mit Strahl-

klappenflügeln erreichbaren hohen Auftriebsbeiwerte durch den Bodeneinfluss

betriiehtlieh ahgemindert werden.
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Fig. 1 4. Boileneinthiss hei eillem Klappealtigel mit Ausblasen (nach Schmidt").

Druckverteihnigen ni Fltigelmittelschnitt; r,, =  (p — p ) /[(p/i) 1%,2].

Striimungsbilder bei versehiedenem liodenabstand
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BEwEGursa; nEs BoDENS (GEGENwIND)

Bei den vorstehend besprochenen Windkanalmessungen Utter den Boden-
einfluss war ebenso wie 'lei den meisten bisher bekannt gewordenen Unter-
suchungent" der Boden feststehend, so dass dabei die Relativbewegung von
Flugzeng nod Boden nicht richtig wiedergegeben wird. I'm diese Relativ-
bewegung richtig darzustellen, muss sich im Windkanalversuch der Boden in
Richtung der AnstrOmgeschwindigkeit mitbewegen, UR = Um den Einfiuss
der Bodenbewegung festzustellen, wurden bei sonst gleicher Versuchsanordnung
1"ntersuchungen mit festem und beweglichem Boden ausgeftihrt, wobei der
letztere durch ein endloses rollendes Band dargestellt wurde. Dieser Vergleich
für die Beiwerte von Auftrieb und Kippmoment ist in Fig. 15 mit eingetragen.
Die Abweichungen zwischen ruhendem Boden rind mitlaufendem Boden werden
umso grosser, je kleiner der Bodenabstand ist. Bei festem Boden beginnt der
Bodeneinfluss sehon bei etwas grOsseren Bodenabstiinden, was sicher auf die
Verdrüngungswirkung der an der festen Bodenplatte entstehenden Grenzschicht
zurilekzuftihren ist. Ausserdem ist bei festem Boden der Bodeneinfluss etwas
stiirker. Messungen mit festem Boden ergeben denmach etwas zu pessimistische
Aussagen über den Bodeneinfiuss auf den Auftrieb.

Weiterhin shal noch in Fig. 16 die Beiwerte von Auftrieb . Widerstand und
Kippmoment bei verschiedenem Bodenabstand in Abhiingigkeit von dem
Verhültnis Bodengeschwindigkeit zur Anstromgeschwindigkeit UB,T,c (large-
stellt. Die Zustünde O < UR/I" < 1 entsprechen dent Start mit Gegenwind,
und diejenigen mit UB/L > 1 dew Start mit Riickenwind, wührend UB =
der Start ohne Wind ist. Man erkennt aus Fig. 16, dass iii l'ebereinstimmung
mit Fig. 15 der Einfiuss des Gegenwindes inns° stürker ist, je kleiner der
Bodenabstand ist. Die durch den zusätzlichen Staudruck des Gegenwindes
hervorgerufene Erhohung des Auftriebes wird durch den Bodeneffekt wieder
abgemindert.
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AUFTRIEBSERHOEHUNG VON TRAGFLUEGELN DURCH

NASENABSAUGUNG

In diesein Abschnit t miige fiber einige in der Aerodynamischen Versuchsanstalt

Giittingen in den letzten • ahren durchgeffilirten Untersuchungen berichtet

werden, welche das Ziel haben, durch Absaugung den Maximal-Auftrieb von
Tragfliigeln zit erhöhen. 1Viihrend frillier dabei Absaugung durch Einzelschlitze

verwendet wurde," wurde in nenerer Zeit gefunden, (lass eine kontinuierlich

verteilte Absaugung (lurch die poriise Oberflliche des Tragfiiigels wirksamer ist."

Dabei ergibt sich die beste Wirkung einer k(mtinuierlichen Absaugung ffir (lie
Erhiihung des Maxima lauftriebes, wenn (lie Absaugezone sich in der Mlle der
Fliigelnase befindet, sich bei grossem Anstellwinkel ein steiles Druckminimum

ausbildet, welches ohne Absaugung zur Abliisung der turbulenten Grenzschicht

fiihrt.

Um diese Vorgfinge rechnerisch verfolgen zu können, ist von Pechau41•42 chi

Verfahren zur Berechnung der turbulent en Grenzschicht mit kontinuierlich

verteilter Absaugung entwickelt worden. Gewisse empirische Unterlagen fiir

dieses Hechenverfahren, insbesondere (lie Abhfingigkeit der Wandschubspannung

der t urbulenten Grenzschicht liii t Absaugung von der Oberflfichenbeschaffenheit

der poriisen Wand und voni Mengenbeiwert der Absaugung wurden aus syste-

matischen Messungen von \Vilest" erhalten. Dabei zeigte sich, class durch die
Absangung (lie Wandschubspannung der turbulenten Grenzschieht stark erlifilit

wird.

WIND KA N. 1.-U NTE BSI 'CHUNG EN

Als Beispiel solcher Untersuchungen zeigt Fig. 17 den Auftriebsbeiwert des
Tragfliigelprofils NM 'A 747 A :313 mit kontinuierlich verteilter Nasenabsaugung.

Dabei besitzt die Flügeloberfiliche in einem Streifen von 0,13 Breite sehr viele

fein verteilte Liicher von 0,3 inm Durehmesser mit einer Loehdichte von 1:3
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Dichern auf den Quadratzentimeter. Die Starke der Absaugung ist gegeben
(lurch den Mengenbeiwert

= (2/Fticc (17)

wobei Q die gesamte abgesaugte Menge und F die ganze Flügelflache bedeuten.
Für den Fltigel ohne Klappenausschlag wird mit einem Mengenbeiwert von
cQ = 0,006 der maximale Auftriebsbeiwert (.4 von 0,8 auf 1,65 gesteigert,
und bei einem Klappenausschlag von 11K = 45° wachst beim gleichen Mengen-
beiwert „,„., von 1,7 auf 2,5 an. Die beigegebenen Druckverteilungen lehren,
dass die vordere Absaugezone his etwas hinter das Druckminimum reicht. Als
Vorbereitung für (lie nachstehend beschriebenen Flugmessungen sind irn 3-m
Windkanal der AVA auch Windkanalversuche an einem Originalfirigel des
Baumusters 11W 3 mit Nasenabsaugung durchgeführt worden.44 Die in Fig. 18
dargestellten Druckverteilungsmessungen beim Anstellwinkel a = 22,8° zeigen,
(lass die Druckverteilung am Profil in der Nahe der Nase (lurch die Absaugung
erbeblich beeinflusst wird, tmd zwar umso starker, je niiher die Absaugezone am
Druckminimum liegt.

FLUGVERSITHE

Um die Ergebnisse der Windkanalversuche int Fluge nachzuprüfen, wurden
13aumusters RAY 3 mit Nasenabsaugung durehgeführt worden." Die in Fig. 18
von der AVA auch einige Flugversuche mit dent deutschen Flugzeugbaumuster
RAV 3a ausgeführt." Dieses einsitzige Flugzeug mit einem Fluggewieht von
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Nasenabsaugung imch Windkanalmessungen, nach NV. Wuest."
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Fig. 18. Druckverteilung am Hugel des Baumusters RW 3 mit kontinuierlich verteilter


Nasenabsaugung; Windkanalmessungen von W. Wuest.41

G = 800 kp besitzt eine im Seitenleitwerk angeordnete Luftschraube, so dass die
Strnmung mn den Flügel (Streekung A = 7,6) frei ist von den Storungen des
Propellerstrahles. Figure 19 zeigt eine Uebersicht dieses Flugzeuges; die Absauge-
zone erstreekt sich auf der Saugseite des Flügels von 0,04 1bis 0,22 1 und reicht
über die ganze Fltigelspannweite. Das Profil des Fliigels und die Anordnung der
Lücher waren die gleichen wie beim Flügel von Fig. 18; die gesamte Lochflüche
mit 86 000 gebohrten Lüchern von 0 ,.5 min Durchmesser betrug nur 1,2 pro
Mille der oberen Flügeloberfliiehe. Für die Absaugung der Luft aus dem Innern
des Fltigels dienten zwei Volkswagen-Gebliise, die im Rumpf eingebaut waren
und durch einen Verbrennungsmotor mit 9 PS angetrieben wurden.

Der Einbau der Geblase und der Luftführungen konnte nahezu ohne Krüm-
mungen ausgeführt werden, so dass die Druckverluste in den Rohrleitungen
gering waren, Die abgesaugte Luft wurde am hinteren Teil des Rumpfes durch
vier Diffusoren ausgeblasen.

Weiterhin sind in Fig. 19 die erflogenen Polaren mit und ohne Absaugung
dargestellt. Es wurde ohne Klappenausschlag durch die Absaugung eine Stei-
gerung des maximalen Auftriebsbeiwertes cA von 1,2 auf 2,0 erreicht. Dabei
ist der im Fluge mit wachsendem cA zunehmende Mengenbeiwert CQ mit ange-
geben. Zum Vergleich ist auch die Polare des Baumusters Dornier Do 27
eingetragen, dessen Flügel zur Erreichung grosser Auftriebsbeiwerte mit einem
festen Vorfliigel nach der Art von Fig. 20 versehen ist. Beim Vergleich der
beiden Polaren ist bemerkenswert, dass im Bereich der mittleren Auftriebs-
beiwerte, die dem Reiseflug entsprechen, der Widerstandsbeiwert des Baumusters
RW 3a mit Absaugung wesentlich kleiner ist als derjenige des Baumusters
Do 27 mit festem Vorflügel.
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FLUEGEL MIT VORFLUEGEL

Im Rahmen der Untersuchungen tiber Hfichstauftrieb spielt der Fltigel mit
Vorfltigel, wie er zuerst von Lachmann5 untersucht wurde, schon seit langem
eine wichtige Rolle. Der Vorfitigel gestattet es, (lie C.1 (a)-Kurve eines normalen
Profiles his zu wesentlich grfisseren Anstellwinkeln zu verliingern und dadurch
erhebliche greissere eA m„,-Werte zu erhalten. Eine theoretische Rehandling
dieses Vorfligel-Effektes ist bisher noch nicht gelungen, wenn man darunter die
rechnerische Ermittlung des mit dem Vorfligel erreichbaren e1 ”,„,-Wertes
versteht. Ein wichtiger Sehritt auf dew Wege zu diesent Ziel ist die Ermittlung
der potentialtheoretischen Druckverteilung um die Anordnung eines Flitgels mit
einem davor liegenden Hilfsflitgel. Ffir einen Einzelfall ist dieses Problem vor
lingerer Zeit von Strassl" mittels der konformen Abbildung gelfist worden. Die
Methode der konformen Abbildung ist mi ailgemeinen ffir diese Aufgabe jedoch
wenig geeignet, weil sie es nicht gestattet, die geometrischen Parameter der
Flitgel in bequemer Weise zu variieren. Es bedeutet deshalb einen wichtigen
Fortschritt, wenn Jacob" dieses Problem jetzt mit Hilfe tier Singularitiiten-
Methode hat lfisen können. Dabei werden auf der Kontur der beliebig wiihlbaren
Profile Wirbelbelegungen angeordnet. Figure zeigt fiir einen Fliigel mit
Vorfitigel die auf diese Weise berechnete Druckverteilung auf beiden Fluigein
bei einem Anstellwinkel von a  = 8°. Dabei sind sowohl die Druckverteilungen
der beiden Fltigel allein als auch diejenigen bei gegenseitiger Beeinflussung
angegeben. Diese theoretischen Untersuchungen bestatigen qualltitativ die
Erfahrungen fiber die Herabsetzung der Saugspitze des Haupttifigels durch die
Anwesenheit des Vortifigels. Die 7.11111 Vergleich eingetragenen Messungen
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SOW( )111 beim Haupt fltigel a Is audi beim Vortitigel gut mit der Hechnung

und sie bestiitigen dadurch die Brauchbarkeit der Theorie.

Es verbleibt in diesem Zusanunenhang die weitere Aufgabe, ausgehend von

lier Druekverteilung der Fliigelanordnung, nunmehr audit ihre Grenzschicht zu

berechnen, um auf diese Weise zu einer Vorausberechnung des maximalen

Auftriebsbeiwert es zu gelangen.

ZUSAMMENFASSUNG

Es wird zusammenfassend beriehtet iiber die Ergebnisse von Forschungsar-

beiten fiber aerodynamisehe Probleme des Höchstauftriebes von TragfRigeln,

(fie in den let zt en Jahren in der Deutsehen Forschungsanstalt ffir Eat fahrt

Braunschweig und in der Aerodynamisehen Versuchsanstalt Gottingen (lurch-

geftihrt wurden:

(1) Ffir den Tragfliigel mit Ausblasen am Klappenknie der Binterkanten-

klappe wUrden systematische 1»eikomponentenmessungen und Druckver-

teilungsmessungen des ebenen Problems durchgeffilirt, die sich sowohl auf den

Bereich der Grenzschichtbeeinfhissung als auch auf die Superzirkulation er-

streeken. Dabei gelang eine rechnerisehe Abschatzung desjenigen Impulsbei-

wertes der A usblasung, Nvelcher die Ablosung der Grenzschieht vermeidet

(Thomas).
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Für den Tragflügel endlicher Spannweite mit Strahlklappe (jet flap) wurde
eine Tragflachentheorie ausgearbeitet, mit Hilfe deren für Elügel von beliebigem
Grundriss die Auftriebsverteilung langs Spannweite und Tiefe ermittelt werden
kann. Dabei können der Strahlwinkel und der Strahlimpuls-Beiwert langs
Spannweite vertinderlich sein. Die Theorie ist in guter Uebereinstinnnung mit
Messungen (Das).

Für den Tragflügel mit Ausblasen über die Hinterkantenklappe wurde der
Einfluss des I3odens auf Auftrieb und Kippmoment untersucht. Der Auftrieb
wird durch den Einfluss des Bodens abgemindert, falls der Abstand des Flügels
vom Boden kleiner ist als etwa die 1,3 fache Flügeltiefe (Gersten, Schmidt).

In Windkanal- und Flugversuchen wurde der Einfluss einer kontinuierlich
verteilten Absaugung in der Nithe der Flügelnase auf den maximalen Auftriebs-
beiwert eines Tragflügels untersucht. In Uebereinstimmung mit theoretischen
Untersuchungen ergibt sich, dass die Absaugung am wirksamsten ist, wenn sie
auf eine schmale Zone in der Nithe der Flügelnase, in der Umgebung des Druck-
minimums, beschränkt wird (Schwarz, Wuest).

Für einen Flügel mit Vorflügel ist ein Verfahren zur Berechnung der
Druckverteilung auf beiden Flügeln ausgearbeitet worden. Das Verfahren ist
anwendbar für beliebige Form und beliebige gegenseitige Lage von Hauptflügel
und Vorflügel. Damit ist ein Weg aufgezeigt, um den maximalen Auftrielos-
beiwert eines Fliigels mit Vorflügel rechnerisch zu ermitteln (Jacob).
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DISCUSSIONS

Author: H. Schlichting

Discussor : R. C. Pankhurst, National Physical Laboratory

Progressive changes in flow conditions as a high-lift wing approaches the ground are
of great practical importance as well as of intrinsic interest. May I ask, therefore, whether
more detailed information could be given about the types of flow pattern shown in
Fig. 14, particularly as regards the transition from the conditions of Fig. 14b to those
of Fig. 14e?
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In Fig. 14e, for instance, the anticlockwise circulatory motion beneath the wing is
seen to encounter the general oncoming flow from the opposite direction of a position a
little below the nose of the aerofoil. Was there evidence of a free stagnation point or
other flow peculiarity where the two flows met? Again, just above ihis position the fluid
velocities on adjacent streamlines appear to be in opposite directions; this suggests the
existence of a vortex sheet, but it is difficult to see how one could arise here. Did the
experiments throw any light on these flow details?

Author's reply to discussion:

Recently we have obtained more experimental details about the flow phenomena
beneath an airfoil very close to the ground. In the attached Fig. A the results of
some careful flow investigations are described carried out by R. Liihr for an
airfoil with blowing both at the leading edge and at the nose of the flap. There
exist, indeed, two vortices with opposite circulation and a free stagnation point
in front of the first vortex. Furthermore, there are two stagnation points on the
ground, the first one in the region between the two vortices and the second one
just behind the flap, where the jet hits the ground. But it must be borne in mind
that this sketch of the flow pattern can only be rather crude, since in the whole
area between the airfoil and the ground the velocity is very small, so that this
region resembles a wake more than a vortex flow.

Bodenabstand 0,38

Ifc,3

Figure A: Flow pattern of an airfoil near the ground with blowing at the leading edge and at
the nose of the flap, from experiments by It. Uffir.

Distance from the ground 	  h/c = 0.38

Angle of attack 	 a = 5°
Flap angle 	  nK = 600

Wing profile 	 NM'A 0010

Flow velocity 	 = 12.3 m/s

Momentum coefficient of blowing

at the leading edge 	  eHN = 0.1

at the nose of the flap 	  r HR. = 1.3
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Discossor: Prof. H. Wittenberg, Aeronautical Department Technological University

Delft, 10 Michael de Ruyterweg, Delft, the Netherlands

Figure 19 of the lecture shows the lift-drag curve for the RW-3 airplane as compared
with the Dornier 1)0 27. I should like to ask whether the drag corresponding to the
plumping power is included in the curve for the RW-3 with suction or not. I guess this
drag is not accounted for in the figure and that the total drag of the RW- 3 with suction
(profile, induced and pump drag) will be higher than for the DO 27.

In this respect I would like to draw attention to the fact that a difference exists between
the method of suction discussed by Prof. Schlichting and a method used by the late Dr.
Raspet, who applied suction over the whole chord of wing and flap. III the latter case a

lower total drag of the wing is obtained, which may be of importance when b.l.c. for

high lift is used during takeoff. I should be pleased when Prof. Schlichting would be so
kind to comment on the difference between the method of suction, he has discussed. and

the method of Dr. Raspet.

_Author's reply to discussion:

I. Hinsichtlich der Stellungnahme von Prof. H. Wittenberg zu den Flug-

messungen mit dein Baumuster RW 3 ist zu sagen, (lass die in Bild 19 dargestellte

Polare nur den Profilwiderstand und den induzierten Widerstand, dagegen nicht

den umgerechneten Widerstand der Absaugeanlage enthalt. Da das Flugzeug

ursprfinglich nicht fiir Absaugezwecke entworfen war, mussten 'wimp nachtrag-

lichen Einbau ungfinstige Leitungsfiihrungen und damit verhaltnismassig grosse

Verluste in Kauf genommen werden. Es wiire nicht sinnvoll gewesen, diese nur

(lurch die Versuclisanordnung bedingten Verluste in (ler Polaren Zn berfick-

sic ht igen.

2. Zu dem Unterschied der von tins verwendeten Nasenabsaugung und (ler von

Dr. Raspet vorgeschlagenen Absaugung langs der ganzen Flfigelsaugseite miichte

ich folgendes sagen:

Es mag zutreffen, (lass der Flfigel mit Nasenabsaugung etwas griisseren Widerstand

hat als mit Absaugung kings der ganzen Flfigeltiefe. Bezfiglich des maximalen

Auftriebsbeiwertes dfirfte jedoch kein wesentlicher Unterschied zwischen diesen

beiden Fallen bestehen, solange man nicht much auf der ausgeschlagenen Klappe

absaugt, was am Flugzeug sehr schwierig auszuffihren ist. Ffir die praktische

Ausffihrung ist jedoch zweifellos die Absaugung nur in einer schmalen Zone an

der Nase des Flfigels der Absaugung auf der ganzen Tragfiache erheldich fiberlegen.
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Author: H. Sch_fielding
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1 am very pleased to see that work is still continuing on the low-speed problems of
high lift.

At Blackburn aircraft we decided in 1934 to use one method of high lift which was
discussed in the paper, the use of flap blowing for boimdary layer control, the need being
to achieve high lift for the Buccaneer, the naval strike aircraft. After several hundred
hours of tunnel testing we found that the system looked most promising and in fact, it
was so when we came to use it in flight. We had to be economical with the air used and
we found it best to blow also at the wing leading edge. I think in fact that the Buccaneer
is still the only aeroplane in service with full span leading edge and flap blowing.

The reason for leading edge blowing is bound up witb the fact that in cases of very
high lift it is often the case that the flow separates at the leading edge and attaches again

at the flap, but it takes a considerable quantity of air to effect this and we felt it better
not to have the flow separate in the first place.

This problem of how much air can be made available and how it should be used is a
very important one in design. I wonder if Professor Schlichting has worked with leading
edge slits so adding to the design information which is still not very extensive in the area
of aerodynamics.

Author's reply to discussion:

The work on high lift due to blowing at the trailing edge flap as described in
my paper has already been carried out by F. Thomas in 1960 and 1961. Since that
time we have continued work in this field and have indeed included experiments
on blowing both at the leading edge and at the trailing-edge flap. One of the main
advantages of the additional blowing at the leading edge is the considerable
reduction of the large nose down pitching moments as produced by the trailing
edge blowing.

The results of our experiments on this subject including some theoretical
considerations have been presented by my collaborators K. Gersten and H. Lohr
at the Fifth European Aeronautical Congress in Venice, Italy, Sept. 1 2--15, 19H.
They are available in the following report:  K. Gersten, R. Löhr. lintersuchungen
iiber die Auftriebserh6hung eines Tragfhigels bei gleichzeitigem Ausblasen an der
Hinterkantenklappe und an der Profilnase. Berichl No. 189 (ler Deolschen For-

schungsunstalt fdr Lyft- rind Raolufahrt (DFL), Braunschweig, 196'2.




