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Zusammenfassung

Am Niedergeschwindigkeitswindkanal Braunschweig sind Experimente an einer modular konfigurierbaren ebe-
nen Platte hinsichtlich der kiinstlichen Laminarhaltung der Grenzschicht durchgeflihrt worden. Das Absaugen
der Grenzschicht durch Plattenmodule mit einer porésen Oberflache dampft die Instabilitdten, welche durch ihr
Anwachsen zu Transition fihren. Erstmals wurden in dieser Studie zeitgleich mehrere dieser Absaugpaneele an
dem ebenen Plattenmodell eingesetzt. Vorab wurde das Prinzip der sequentiellen Grenzschichtabsaugung mit
der linearen Stabilitatstheorie untersucht, um die Positionen der Absaugpaneele am Modell zu definieren. Im
Windkanaltest wurden Infrarotkameras zur Lokalisierung der Transitionsposition und ein Hitzdraht zur Bestim-
mung der Geschwindigkeit innerhalb der Grenzschicht eingesetzt. Dabei wurde das Grenzschichtverhalten bei
Windgeschwindigkeiten bis zu 60 m/s, d.h. einer Modelllange entsprechenden Reynoldszahl von 20 Millionen,
untersucht. Die Ergebnisse des Experiments zeigen einen deutlichen Zuwachs der laminaren Lauflange Uber
dem ebenen Plattenmodell mit Erhéhung der Anzahl der Absaugpaneele. Bei einer Anstromgeschwindigkeit
von 40 m/s wird die Transitionsposition von 22 % der Plattenlange ohne aktive Grenzschichtabsaugung auf
38 % mit einem Absaugpaneel, 58 % mit zwei Absaugpaneelen und auf Uber 70 % mit drei Absaugpaneelen
verschoben. Im Fall der dreifachen Grenzschichtabsaugung entspricht dies einer Transitionsreynoldszahl von
9,5 Millionen. Die Uberflihrung der Transitionspositionen in einen mit der e’¥-Methode berechneten Verlauf des
Anfachungsfaktors der primé&ren Instabilitaten zeigt ein Abfallen des kritischen N-Faktors mit zunehmender Ab-
saugrate. Nach einem Minimum wird ein Anstieg des kritischen N-Faktors deutlicher Erhéhung der Absaugung
verzeichnet. Dieser Effekt zeigt sich unabhangig von der Position des Absaugpaneels im Plattenmodell.
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1. EINFUHRUNG Beeinflussung durch Absaugung untersucht wurde,
erfolgten ab den 1980er Jahren [6], [7]. Seitdem
wurden verschiedene Konzepte zur Grenzschichab-
saugung entwickelt um die laminare Lauflange Uber
einer ebenen Platte zu verlangern und in Windkanal-
experimenten getestet [8], [9], [10]. Hinzu kommen
Studien, welche die Stabilitat der Grenzschicht beim
Uberstrdmen von vorwarts- und riickwartsgerichteten
Stufen untersuchen [11], [12]. Jingere Arbeiten kom-
binieren numerische Simulationen, basierend auf der
linearen Stabilitatstheorie, und Windkanalergebnisse,
um den laminar-turbulenten Umschlag unter Grenz-
schichtabsaugung vorherzusagen [13] und weitere
numerische Modelle zur Beschreibung des dampfen-
den Effektes der Absaugung zu entwickeln [14].

Basierend auf vorherigen Windkanalstudien am
HLFC - ebene Plattenmodell des DLR (Deutsches
Zentrum fir Luft- und Raumfahrt) in Braunschweig
wird in dieser Studie der Effekt der sequentiellen
Absaugung untersucht. Das bedeutet, dass mehrere
Module zum Absaugen der Grenzschicht in das
Modell integriert werden, um die laminare Lauflange

Das Prinzip der Laminarhaltung der Grenzschicht
durch eine Grenzschichtabsaugung wurde bereits in
der ersten Halfte des 20. Jahrhunderts untersucht [1].
Aufgrund der Reduktion der viskosen Reibung bei der
Ausweitung laminarer Zonen kdnnte eine Anwendung
in zukinftigen Flugzeugen den Treibstoffverbrauch
senken. Bislang wurden dazu verschiedene Konzepte
in der nattrlichen (NLF - Natural Laminar Flow) sowie
bei hybriden Laminarhaltung (HLFC - Hybrid Laminar
Flow Control) entwickelt [2]. Die Mehrzahl der Un-
tersuchungen in der laminaren Strémungskontrolle
konzentriert sich auf Tragflachen von Segelflugzeu-
gen [3] bis hin zu Anwendungen in transsonischen
Stromungen [4]. Dennoch lasst sich der Widerstand
nicht nur an Tragfliigeln moderner Flugzeuge [5] redu-
zieren, sondern auch durch Grenzschichtabsaugung
am Flugzeugrumpf. Die Rumpfoberflache erfahrt
aufgrund der geringen Krimmung einen niedrigen
Druckgradienten, sodass sie sich als ebene Platte
approximieren lasst. Erste experimentelle Studien,
in welchen die Stabilitht der Grenzschicht unter
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zu erhéhen. Aufgrund der Gré3e des Plattenmodells
ist es moglich, dies bei hohen Reynoldszahlen zu
untersuchen, was einen Transfer hin zu Rimpfen
realer Langstreckenflugzeuge beglnstigt. Dazu sol-
len Ergebnisse in das Projekt LamTA [15] des DLR
einflieBen, welches Experimente am selben Windka-
nalmodell plant und Konzepte fir ein langstrecken-
taugliches Laminarflugzeug u.a. auf Grundlage der
Windkanaldaten entwirft. Hierflr ist das vorliegende
Experiment wichtig, da notwendige Untersuchungen
bezuglich der Abhangigkeit des Gewinns laminarer
Lauflange von der Absaugrate bei verschiedenen
Stromungsgeschwindigkeiten durchgefihrt werden.
Damit lassen sich Ruckschlisse auf die erreichbaren
laminaren Strecken zwischen den Absaugmodu-
len ziehen, um die Transition so weit wie mdglich
stromabwarts zu verlagern.

2. VERSUCHSANLAGE UND METHODIK

Die Experimente wurden in Zusammenarbeit mit dem
DLR Braunschweig in dem Niedergeschwindigkeits-
Windkanal (NWB) der DNW (Deutsch-Niederlandische-
Windkanale) am Standort Braunschweig durchge-
fuhrt. Im Folgenden soll die Testumgebung sowie das
modulare Plattenmodell beschrieben werden. Damit
einhergehend werden Unterschiede zu friiheren Mes-
skampagnen herausgestellt und die Aufnahme der
Messdaten durch die Instrumentierung beschrieben.

2.1. Experimenteller Aufbau

Der am DLR Standort Braunschweig befindliche
Windkanal ist Géttinger Bauart und kann Windge-
schwindigkeiten bis zu 90 m/s in der geschlossenen
Messstrecke erzeugen. Diese weist einen Querschnitt
von 3,25 m in der Breite und 2,8 m in der H6he und
eine Lange von 8 m auf.

In der Messstrecke ist das modulare ebene Plat-
tenmodell des DLR senkrecht eingebaut um einen
einfachen Austausch der Bauelemente zu ermdgli-
chen. Das Modell misst dabei 5 m in der Lange, 2,8 m
in der H6he und weist eine gréBte Dicke von 0,1 m
auf. Die modulare Struktur wurde entwickelt, um ein
gréBtmdgliches Spektrum an Versuchsaufbauten mit
dem Plattenmodell darstellen zu kénnen. Die fixen
Kernelemente des Modells bilden der Rahmen im
Inneren, die zweifach gekrimmte Profilnase und
die verstellbare Hinterkantenklappe. Hinzu kommen
Platten unterschiedlicher Dimensionen aus GFK, zum
Teil mit eingelegter Kohlefaserlage, um eine Infrarot-
Thermographie zu erméglichen, die verschieden an
dem Rahmen arrangiert werden kénnen. Komplettiert
wird das Modell durch die Absaugpaneele, welche
Unterschiede in GréRe, Porositat, Oberflachen- und
durchstrémter Unterstruktur sowie der Materialwahl
aufweisen. In dieser Messkampagne werden zwei
Absaugpaneele in den Abemssungen 1,3 m x 0,4 m
mit einer lasergeschlitzten Blechoberflache und
den Porositaten von 0,5 % respektive 0,785 % in
der vorderen Hélfte des Plattenmodells verwendet.
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BILD 1. Abmessungen des Plattenmodells in einer Kon-
figuration mit drei Absaugpaneelen (rot)

Die SchlitzgréBe dieser Absaugpaneele betragt dabei
2mm x 0,045 mm. Das dritte Absaugpaneel istin den
MaBen 0,5 m x 0,2 m und einer TPMS-Unterstruktur
(Triply Periodic Minimal Surface) am Institut fir Me-
chanik und Adaptronik additiv in Kunststoff gefertigt
worden. Dies geschieht im Rahmen einer Mach-
barkeitsstudie hinsichtlich der Anwendbarkeit der
deutlich rauheren Oberflaiche nach dem 3D-Druck
sowie der gréBeren Porendurchmesser von 0,2 mm
im Vergleich zu lasergeschnittenen Blechoberfla-
chen. Dem gegeniber steht der Vorteil einer deutlich
schnelleren und kostenguinstigeren Produktion.
Generell ist das Plattenmodell fiir Windgeschwindig-
keiten bis zu 60 m/s ausgelegt, was unter Standardat-
mosphéarenbedingungen in einer Plattenreynoldszahl
von 20 - 106 resultiert. In der Abbildung 1 ist der sche-
matische Aufbau der Messseite der ebenen Platte fur
eine Konfiguration mit drei aktiven Absaugpaneelen
dargestellt. AuBerdem sichtbar in dieser Skizze sind
die Positionen der Druckbohrungen auf der Plat-
tenoberseite, welche durch ein x gekennzeichnet
sind. Im zentralen Bereich der Platte sind die tbrigen
Paneele sowie die Paneele mit den Druckbohrungen
beheizbar um die Transitionslagen im IR-Bild durch
eine Kontrastverstarkung sichtbar zu machen.

Die Absaugpaneele werden mit zwei Pumpen betrie-
ben, wobei bei der Konfiguration mit drei Absaugpa-
neelen die beiden vorderen parallel an eine Pumpe
geschaltet werden. Die Absaugrate ¢ an den Panee-
len wird dabei Uber zwei Volumenstrommesseinheiten
kontrolliert und die Pumpenleistung entsprechend an-
gepasst. Der zentrale Bereich in der vorderen Halfte
der Platte hat eine Héhe von 1,3 m, wohingegen der
Bereich in der hinteren Plattenhalfte nur 0,5 m hoch
ist. Die Reduzierung der Héhe der aktiven Zone in
der hinteren Halfte ist mdglich, da die vom ersten Ab-
saugpaneel an den auBeren Kanten startenden Kei-
le turbulenter Gebiete die Flache fir eine Laminar-
haltung verjiingen. Dieser Aspekt kann in der Abbil-
dung 2 nachvollzogen werden. Dabei ist eine Fron-
talansicht des Plattenmodells mit den entzerrten Auf-
nahmen aus den IR-Kameras Uberlagert, in welchen
die laminaren Zonen hell und die turbulenten Gebiete
dunkel erscheinen.
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BILD 2. Frontalansicht des Plattenmodells zuziiglich
der im IR-Bild hell dargstellten laminaren Zonen

Insgesamt werden drei Infrarot-Kameras verwendet,
um die Platte hinsichtlich der Transitionslagen zu
beobachten. Zur Untersuchung der Grenzschichtstro-
mung wird ein traversierbarer Hitzdraht eingesetzt,
der eine Lange von 0,4 m in Strémungsrichtung
und bis zu einer Héhe von 43 mm in Wandnorma-
lenrichtung verfahren kann [16]. Im Rahmen dieser
Windkanalkampagne wird die Hitzdrahttraverse an
verschiedenen Positionen am Rahmen montiert, da
sowohl die abgesaugte Grenzschicht iber dem ersten
als auch tber dem zweiten Absaugpaneel untersucht
wird.

Die Hitzdrahttraverse kann dabei in 0,1 mm Schritten
in Wandnormalenrichtung genau verfahren werden.
Durch die bekannte Nullspannung am Hitzdraht kann
die Héhe Uber der Wand wahrend des Experiments
approximiert werden, sodass der Hitzdraht ohne
Wandkontakt auskommt.

2.2. Vorabanalyse mittels linearer
Stabilitatstheorie

Zur Auslegung der Messkonfiguration werden vorab
die moéglichen Szenarien mit einem, zwei und drei
Absaugpaneelen simuliert. Dadurch ergeben sich die
Abstande, welche zwischen den Absaugpaneelen
maximal auftreten diirfen, damit eine Laminarhaltung
der Grenzschicht durch sequentielle Absaugung még-
lich ist. Dafir kommt der Grenzschichtléser COCO
(COmpressible, COnical boundary layer solver) [17]
zum Einsatz, der anhand der bekannten Druck-
verteilung auf dem Plattenmodell die Grenzschicht
berechnet. Mit den bekannten Grenzschichtparam-
tern aus der COCO-Rechnung kann mit dem Ldser
LILO (Llnear LOcal stability analysis) [18], welcher
auf Grundlage der linearen Stabilitatstheorie die in
der Grenzschicht auftretenden Frequenzen sowie
die daraus resultierende N-Faktor Envelope Uber die
eN-Methode bestimmt, Aufschluss Uber die értliche
Anfachung der primaren Instabilitadten gewonnen wer-
den. Die dabei zur Auslegung der Paneelpositionen
notwendigen kritischen N-Faktoren werden aus den
Ergebnissen der Windkanalkampagne aus dem Jahr
2023 tbernommen. Die Analyse der Daten legt ein
deutliches Absinken des kritschen N-Faktors nach
der Grenzschichtabsaugung offen, welches mit der
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BILD 3. Vergleich der Druckverteilung aus der TAU-
Rechnung mit den Messdaten bei 60 m/s

Erhéhung der Absaugrate cq weiter zunimmt [14].

2.3. Druckverteilung auf der Plattenoberflache

Das Plattenmodell wird im Windkanal so ausgerich-
tet, dass sich die Druckverteilung Uber die gesamte
Lange der Messoberflache nahezu konstant verhalt,
mithin keine Druckgradienten Ac, auftreten. Um die
Genauigkeit einer Grenzschichtrechnung in COCO
und LILO zu erhéhen, wird die gemessene Druckver-
teilung in einer RANS-Simulation mit dem TAU-Code
des DLR nachgerechnet, um eine héhere Auflésung
des Oberflachendrucks zu erhalten. Die in der Abbil-
dung dargestellte nachgerechnete Druckverteilung in
TAU zeigt eine sehr gute Ubereinstimmung mit den
Messdaten. Der Einfluss der Anstrdmgeschwindigkeit
auf die Druckverteilung fallt sehr gering aus, wes-
wegen er in dieser Studie vernachlassigt wird und
stattdessen von einer einheitlichen Druckverteilung
ausgegangen wird.

3. ERGEBNISSE

Die Kernfrage, inwieweit sich die Mehrfachabsau-
gung auf die Transitionslagen und die dazugehdrigen
kritschen N-Faktoren auswirkt, wird durch die Zu-
sammenflihrung der aus den |IR-Bildern abgeleiteten
Transitionspositionen und der in LILO verwendeten
eN-Methode beantwortet.

3.1. Transitionsreynoldszahl

Zusammen mit der Parametern aus der Anstro-
mung wird die Transitionsreynoldszahl Rer, an dem
Plattenmodell in Abhangigkeit der Absaugrate cq
bestimmt. In dem in der Abbildung 4 gezeigten
Fall ist nur das erste Absaugpaneel in der Positi-
on z/c = 0,1-0,18 aktiv. Es ist zu erkennen, dass
sich eine Saturation flr alle Strémungsgeschwindig-
keiten ab einem ¢, =~ 2,510 einstellt. Ab da
erweist sich eine Erhéhung der Absaugrate als nicht
weiter effektiv, d.h. die Transitionsposition erfahrt
keine groBe stromabwartige Verschiebung mehr.
Bei dieser Plattenkonfiguration betragt die maximale
Transitionsreynoldszahl bei einer Anstrémgeschwin-
digkeit von 60 m/s Rer, = 6,3 - 10 und bei 40 m/s
Rep, = 5,4-106,
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In Abbildung 5 ist das Ergebnis der Erweiterung der
Konfiguration um ein Absaugpaneel in der Positi-
on z/c = 0,3-0,38 fUr ug = 40 m/s dargestellt. Das
Diagramm macht deutlich, dass solange sich die
erweiterte laminare Zone auf das zweite Absaugpa-
neel erstreckt eine weitere Erhéhung der Absaugrate
co,1 des ersten Absaugpaneels nicht notwendig ist.
Fir cg1 = 4,0 - 107 startet der Graph erst bei
aktiver Absaugung des zweiten Paneels, da die
Transitionsposition im |R-Bild nicht klar erkennbar
ist, weil sie sich auf der metallenen Oberflache des
Absaugpaneels befindet. Allerdings zeigt der Punkt
ohne Absaugung im Graph fir cg; = 6,1 - 10~* gute
Ubereinstimmung mit den Daten aus dem Diagramm
fir die Konfiguration mit einem einzigen verbauten
Absaugpaneel. Des Weiteren stellt sich auch fir
die Konfiguration mit zwei Absaugpaneelen eine
Sattigung hinsichtlich der Absaugleistung ab einem
co2 ~ 3-107* ein. Dabei wird eine héchste Transiti-
onsreynoldszahl fiir uy = 40 m/s von Rer, = 8,0 - 108
erreicht.

Die Auswirkung der Erweiterung des Plattenmodells
um ein drittes Absaugpaneel bei z/c = 0,5-0,54 ist
in der Abbildung 6 zu sehen. Dabei sind hier die
Graphen fir zwei verschiedene Absaugpaneele an
der dritten Position fur eine Kanalgeschwindigkeit
up = 40 m/s dargestellt. Die Abmessungen der Pa-
neele sind identisch, jedoch hat ein Absaugpaneel
nach der Fertigung im 3D-Drucker einen zusétzlichen
Vergltungsschritt erhalten, indem die Oberflache
geschliffen wurde. Das geschliffene Paneel erzielt
dadurch deutlich bessere Ergebnisse unabhéngig
von der Absaugleistung. Im Vergleich zu den Absaug-
paneelen zeigt sich bei dem 3D-Druck-Paneel ein
gréBerer Einfluss der zuvor eingestellten Absaugra-
ten. Grund hierfir ist, dass sich die Transitionsposition
nach zweifacher Absaugung mit niedrigeren Raten
bereits auf der Hinterkante des dritten Absaugpa-
neels liegt. Da dieses Paneel nur halb so grof3 in
Strémungsrichtung ist, wirkt sich der stabilisierende
Effekt der Absaugung nicht so stark auf die Grenz-
schicht aus wie in den Fallen zuvor. Im Vergleich mit
den Graphen der ersten und der zweiten Absaugung
wird damit die Sattigung durch die Absaugrate erst
bei co3 =~ 4-107* erreicht. Fir das Paneel mit
der unbearbeiteten Oberflache lassen sich keine
guten Ubereinstimmungen im Verhalten mit den
restlichen Absaugpaneelen feststellen. Das liegt
im wesentlichen an der hohen Oberflachenrauhig-
keit, die ihrerseits einen destabilisierenden Effekt
auf die Grenzschicht hat, welcher zuerst von der
Absaugung kompensiert werden muss. Dies zeigt
sich im flachen Bereich der beiden Graphen fiir
niedrige Absaugraten. Der Effekt der Absaugrate
saturiert hier erst ab co3 =~ 6 - 10~%. Im Fall des
Paneels mit der nachbearbeiteten Oberflache wird
eine hochste Transitionsreynoldszahl fir ug = 40 m/s
von Rer, = 9,5 -10° erreicht.
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3.2. Kritische N-Faktoren

Die im Windkanal untersuchten Absaugraten dédmpfen
das Anfachungsverhalten innerhalb der Grenzschicht
unterschiedlich stark. Dies zeigt die Nachrechnung
mit COCO und LILO in der N-Faktor Envelope (ber
der normierten Plattenldnge. In Abbildung 7 zeigt
sich, dass der kritische Anfachungsfaktor Ny,.;; bis zu
der Absaugrate cg = 3-10~* sinkt und anschlie-
Bend wieder steigt. Das Minimum des kritischen
N-Faktors wird zugleich mit der bei den kritischen
Transitionsreynoldszahlen beschriebenen saturierten
Absaugrate erreicht. Zugleich ist das dargestellte
Verhalten des kritischen N-Faktors identisch mit dem
aus den Versuchen des Jahres 2023 [14] sowie der
Messungen von Corelli et al. [13] aus dem Jahr 2021.
Ohne Absaugung wird der héchste kritische N-Faktor
von 10,5 erreicht, was einer Transitionsposition von
22 % entlang der Plattenlange entspricht. Wird die
Absaugung des ersten Paneels aktiviert, verschiebt
sich die Transitionsposition auf rund 35 % fiir eine
moderate Absaugrate von ¢ = 3-10~* und fir die
héchste untersuchte Absaugrate auf Uber 40 %.

Das Diagramm in 8 zeigt das Verhalten der N-Faktor
Envelope flr fir den Fall, dass zwei Absaugpaneele
verbaut sind. Dabei bilden sich die Envelopen fur die
Mehrfachabsaugung mit einem cg; = 6,1-107%.
Wieder ist das Absinken und anschlieBende Steigen
der kritischen N-Faktoren zu erkennen, jedoch ist hier
die Verschiebung der Transitionsposition mit einer
niedrigeren Absaugrate bereits merklich verbessert.
Damit wird das Minimum des kritischen N-Faktors
bereits bei cgo = 2-107* erreicht. Im Experiment
wurde die Grenzschicht damit bei einer Kanalge-
schwindigkeit von 1 = 40 m/s in der Konfiguration mit
zwei Absaugpaneelen auf bis zu 58 % der Plattenlan-
ge laminar gehalten.

In der Abbildung 9 sind die N-Faktor Envelopen fir
die Plattenkonfiguration mit drei Absaugpaneelen
dargestellt. Hierbei sind die Absaugraten an den
ersten beiden Absaugpaneelen zu cg; = 3,2-1074
und cg2 = 4,8-10~* eingestellt. Durch die Verwen-
dung des dritten Absaugpaneels wird die laminare
Zone auf Uber 70 % der Plattenldnge verlangert.
Weiterhin ist der Abfall des kritischen N-Faktors mit
zunehmender Absaugrate nicht mehr so deutlich und
das Minimum weniger ausgepragt. Der Anstieg des
kritischen N-Faktors erfolgt bereits ab cg 3 = 3-1074
wobei der Anfachungsfaktor nicht bis auf 0 gedampft
wurde.
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graten cg 1 am ersten Absaugpanel (AP1) und
markiertem kritischen N-Faktor bei 40 m/s
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BILD 8. N-Faktor Envelopen fiir verschiedene Absau-
graten co,1 und cg 2 und markiertem kritischen
N-Faktor bei 40 m/s
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4. FAZIT

Das priméare Ziel, experimentell eine Verlangerung der
laminaren Zone durch sequentielle Grenzschichtab-
saugung zu etablieren, wurde in den Windkanaltests
erfolgreich umgesetzt. Bei einer Windkanalge-
schwindigkeit von 40 m/s verschoben drei in das
Plattenmodell integrierte Absaugpaneele die Transi-
tionsposition von 22 % der Plattenlange ohne aktive
Grenzschichtabsaugung auf 38 % mit einem Absaug-
paneel, 58 % mit zwei Absaugpaneelen und auf Gber
70 % mit drei Absaugpaneelen. Damit wurde nicht nur
die Funktionalitat sondern auch die Wirksamkeit der
Mehrfachabsaugung unter hohen Reynoldszahlen
demonstriert. Die héchste dabei beobachtete Transiti-
onsreynoldszahl liegt bei Rer, = 9,5-10°. AuBerdem
wurde neben dem Abfall und anschlieBenden akuten
Anwachsen des kritischen N-Faktors bei zeitgleicher
Steigerung der Absaugrate ein Sattigungseffekt der
Absaugrate festgestellt. Dieser liegt unabhangig von
der Position des Absaugpaneels im Modell bei der
Absaugrate, welche den lokalen, minimalen kritischen
N-Faktor bedingt. Eine genaue Ursache hierflr |&sst
sich aus den Infrarotbildern nicht ableiten, jedoch
machen hierbei die mit dem Hitzdraht innerhalb der
Grenzschicht aufgenommenen Geschwindigkeitsda-
ten eine tiefergehende Analyse méglich. Dazu gehort
der Vergleich der aus der linearen Stabilitatstheorie
errechneten gréBten Stéramplituden und der damit
verbundenen Frequenz der TS-Wellen mit den aus
dem Experiment gewonnenen Daten.

Zukunftig muss zudem untersucht werden, wie sich
die Grenzschicht im Windkanalexperiment verhalt,
wenn der kritische N-Faktor auf N.,.;; = 0 fallt. Die
stetige Reduktion der maximal erreichten kritischen
N-Faktoren von einem Absaugpaneel zum néchsten
lasst die Prognose zu, dass die Envelope des An-
fachungsfaktors infolge der Mehrfachabsaugung mit
ausreichender Lauflange vollstandig gedampft wird.
Inwiefern die Grenzschichtabsaugung dann eine
Transition weiter stromab verschieben kann, kénnte
sich durch Versuche bei héherer Anstrémgeschwin-
digkeit und verringerten Abstédnden zwischen den
Absaugpaneelen festgestellt werden.

FORDERUNG

Die Arbeit wird von der Deutschen Forschungs-
gemeinschaft (DFG) im Rahmen der deutschen
Exzellenzstrategie im Cluster EXC 2163 Sustainable
and Energy Efficient Aviation"(SE2A) im ICA-B:
"B1.5 - Sensitivities of Laminar Suction Boundary
Layers for Large Reynolds Numbers"

geférdert.
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