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Projektgruppe A: Aero-thermodynamische
Fragestellungen

Projekt A1l: Experimentelle Untersuchungen zum Transitionsverhalten der Grenz-
schicht im Zustrémbereich eines Doppelrampeneinlaufes

Betreuer: E. Kramer, W. Schroder

Motivation:

Bei Flugkorpern fur den hohen Uber- und Hyperschallbereich wird der (iberwiegende Teil des
Auftriebs von der Flugkérperunterseite durch Kompressionsvorgange geliefert. Speziell bei
Scramjet-Antrieben dient dies gleichzeitig auch der externen Vorkompression der zur
Verbrennung und letztendlich zur Schuberzeugung notwendigen Triebwerkszustromung. Bei
einem reinen Triebwerksdemonstrator muss dieser Teil der externen Vorverdichtung durch
eine lokal konzentrierte Kompressionsstromung Uber Verdichtungsrampen unmittelbar vor
dem Fangquerschnitt des eigentlichen Triebwerkseinlaufs erzeugt werden.

Entsprechend dieser Anforderung ist die genaue Kenntnis des jeweiligen Zustandes der
Rampenstromung, insbesondere die Transitionslage laminar-turbulent, aulerordentlich
wichtig. Die Stromungsvorgange in der Grenzschicht beeinflussen den Widerstand und die
Stabilitat genauso maRgeblich wie die thermische Belastung der entsprechenden Struktur. In
erster Linie jedoch bestimmen sie die Verdichtung sowie die Zustrémrandbedingungen flr
die gesamte Innendurchstromung des Triebwerks, was sowohl flir die experimentelle als
auch numerische Behandlung aller stromab stattfindenden Vorgange von sehr grofer
Bedeutung ist.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

In den letzten Jahren wurden international gro3e Anstrengungen unternommen, um ein
luftatmendes Antriebssystem, basierend auf einem Scramjet, zu entwickeln und zu fliegen.
Der Zustrémung zum Triebwerk kommt hierbei zweifelsohne eine besondere Bedeutung zu.
Infolge dessen wurden bei allen Projekten Untersuchungen zum Themenkomplex
LVorkorpertransition* in sehr groRem Umfang durchgefiihrt [1]. Unterstrichen wird die
Bedeutung dieser Thematik dadurch, dass speziell bei den Untersuchungen zum
amerikanischen X-43 Programm auch Methoden zur aktiven Grenzschichtbeeinflussung am
Vorkérper bzw. an der Zustrémung zum Fangquerschnitt des Triebwerks durchgeflihrt
wurden. [2] Im Rahmen der Untersuchungen zu Problemen der StoR-Grenzschicht-
Wechselwirkung an entsprechenden Flugkorpergeometrien wurden am IAG Untersuchungen
an 2D und 3D Sektionsmodellen durchgefihrt, um die Zustréomrandbedingungen zu den
Rampen bzw. auf den Rampen genau definieren zu kdnnen. Hierzu erfolgten Messungen mit
unterschiedlichen Diagnoseverfahren sowie flachige Druckverteilungsmessungen auf den
Korpern. Diese experimentellen Arbeiten wurden aufgrund der realisierbaren grofsen Modelle
alle im sog. ,grofen StoRwindkanal® (SWK), mit einem Messkammerquerschnitt von 0.8 x
1.2 m? bei méglichen Machzahlen von M=1.75, 2.54, 3.59, 4.51, sowie entsprechenden
Einheits-Reynoldszahlen von R/m=30 x10° + 80 x10° durchgefiihrt [3].

Darliber hinaus muss zur Modellierung der Grenzschichtentwicklung die Stromungsqualitat
im Windkanal genau bekannt sein. Insbesondere die Transition steht unter starkem Einfluss
von Storfeldern, die der Windkanalstrémung Uberlagert sein kénnen und deshalb unbedingt
mit bestimmt werden mdissen. Hierbei sind insbesondere Grolken von Interesse, die die
Turbulenz der Strémung genauer beschreiben, wie die Fluktuation des Druckes, der
Massenstromdichte und der Totaltemperatur. Entsprechend dieser Vorgaben wurden am
IAG sehr umfangreiche Messungen zur Bestimmung der vorhandenen Storfelder in der
Messkammer des SWK durchgefihrt [4].



Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das wesentliche Ziel des vorliegenden Projekts besteht in der detaillierten experimentellen
Untersuchungen der Transitionslage zur genauen Bestimmung des Charakters der Rampen-
/ Einlauf Zustrémung unter besonderer Berlicksichtigung der Erfordernisse eines Scramjet-
Antriebsystems bzw. speziell eines Scramjet-Demonstratortriebwerks im ,off-design” Bereich
an 1:1 Modellen im SWK. In diesem Zusammenhang sind verschiedene Einlaufgeometrien
denkbar. Entsprechend soll zunachst der zweidimensionale, keilféormige Rampen-
Grundkoérper mit senkrechten Seitenwanden untersucht werden, der entsprechend des
Einlaufdesigns der ersten Forderperiode als Doppelrampeneinlauf ausgefiihrt ist.
Grundséatzlich kommt es bei der Verwendung von geraden Seitenwanden, die der seitlichen
Begrenzung der Rampenflachen dienen, infolge der sich ausbildenden Eckenstromungen
und instationdren Eckenwirbeln zuséatzlich zu 3D-Effekten, die das Transitionsverhalten der
Grenzschicht auf den eigentlichen 2D Rampen wesentlich verandern. Im weiteren Gang des
Projektes ist geplant, einen 3D-Einlauf zu entwickeln (siehe Projekt A3), bei dem die
Seitenwande als aktive Kompressionsflachen ausgebildet sind. Hierbei entsteht ein sehr
komplexes dreidimensionales StoRRsystem, dessen Einfluss auf das Grenzschichtverhalten
ebenfalls analysiert werden muss.

Im Einzelnen bedeutet dies fir die Untersuchungen:

e Detailliertere Untersuchungen der natlrlichen Transitionslage zur genauen
Bestimmung des Charakters der Rampen-/ Einlauf Zustrdmung mit und ohne
Seitenwand unter Berlcksichtigung der 3D-Effekte (Querstrom-Instabilitaten,
Eckenstorungen, Wirbelbildung) und deren Einfluss auf das allgemeine
Grenzschichtverhalten insbesondere auf der ersten Rampe.

o Gezielte Stéreingabe auf der ersten Rampe, um durch kontrollierte Experimente eine
exakte Analyse des Transitionsverhaltens durchfihren zu kénnen (Messtechnik wird
am |IAG aufgebaut, ist dann aber auch mobil verwendbar).

Als besondere Mess- bzw. Analysetechnik wird die von Frau Lenz im Rahmen ihrer
Promotion wahrend der ersten Férderperiode erarbeitete und weiterentwickelte Methodik der
vollstdndigen Modalanalyse in einer Grenzschicht zum Einsatz kommen (Hitzdraht
Anemometrie). Als Sensorik stehen hier weiterhin eine Anlage zur Messung statischer
Driicke, Miniatur-Einzeldrucksensoren flir oberflachenblindigen Einbau, aber auch zum
Einbau in selbstentwickelte feinst verstellbare Pitot-Sonden, Atomlagen-Thermosaulen zur
direkten stationdren und instationaren Messung von Warmestromen, Piezo-Folienaufnehmer
sowie optische Visualisierungsmethoden (Interferenz- und Schlierenmethoden) zur
Verfigung. Die numerische Behandlung der Grenzschichten soll im Rahmen einer
Kooperation mit dem Teilprojekt A6 erfolgen.

Die hierbei verwendete Mess-/ Stortechnik sowie Teile des Modells, insbesondere zu
Transitionsdetektion, sollen derart modular aufgebaut werden, dass Versuche sowohl am
SWK, H2K (DLR Kaoaln, Dr. Gilhan) und am SWL (RWTH - Aachen, Prof. Olivier)
durchgefuhrt werden kénnen, um einen sehr weiten Mach- und Reynoldszahlbereich (To-
Bereich) abzudecken.
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Projekt A2: Exp. Untersuchungen zu Ph&nomenen der Sto3-Grenzschicht Wechsel-
wirkung an einem Doppelrampen-Einlauf bei unterschiedlichen Zustrémbedingungen

Betreuer: E. Kramer, H, Olivier

Motivation:

Bei einer Scramjet-Antriebskonfiguration wird ein Grofteil der zur Verbrennung bendtigten
Luft Gber Verdichtungsflachen unmittelbar vor dem Triebwerkseinlauf extern vorverdichtet.
Dies geschieht in aller Regel Uber Rampenstromungen durch entsprechend erzeugte
StoRsysteme. Eine der wesentlichen Eigenschaften der entstehenden Verdichtungsstdle ist
ihr instationarer Charakter, dahingehend, dass sie um ihre durch die Rampenwinkel
definierte Lage Oszillationen aufweisen. Die letztendlich fiir diese Schwankungsbewegung
ursachlichen physikalischen Mechanismen sind nach wie vor nicht vollstandig verstanden.
Entsprechend ergeben sich in diesem Zusammenhang spezielle Fragestellungen hinsichtlich
der Stol3-Grenzschicht-Wechselwirkung, d.h. der speziell instationdren Interaktion des
StoRsystems mit der ankommenden (Rampen-) Grenzschicht (2D/3D) unter
Berucksichtigung der besonderen geometrischen Gegebenheiten.

Das physikalische Phanomen der StoRoszillation infolge Sto3-Grenzschicht-Wechselwirkung
tritt jedoch nicht nur isoliert am Einlauf auf, sondern kann auch bei der Interaktion der StéRRe
des ,shock train“ im Isolator und in der Brennkammer festgestellt werden [1]. Der
Untersuchung ursachlicher Mechanismen kommt daher eine zentrale Bedeutung nicht nur flr
die Gestaltung des Einlaufs sondern auch fir das Verstandnis der stromab stattfindenden
Prozesse im Scramjet, z.B. dem Startverhalten, zu.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

In den letzten 50 Jahren wurden sehr umfangreiche Forschungsarbeiten auf dem Gebiet der
StoR-Grenzschicht-Wechselwirkung in Uber- und Hyperschallgrenzschichten zum besseren
Verstandnis dieses sehr komplexen Phanomens durchgeflihrt [1]. Speziell die Erforschung
der Stolloszillation als Folge der StoR-Grenzschicht-Wechselwirkung wird international mit
grolRer Anstrengung teilweise sehr kontrovers vorangetrieben, allerdings bisher ohne
endglltige Klarung der ursachlichen physikalischen Mechanismen. Zum einen wird hier der
instationdre Charakter der Abldseblase und zum anderen werden Strukturen in der
ankommenden, meist turbulenten, Grenzschicht als Ursache angefihrt [2], [3].

Am IAG wurden in den letzten Jahren sehr umfangreiche Arbeiten auf dem Themengebiet
der StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung in Uberschallgrenzschichten durchgefihrt. Hierbei
wurden in erster Linie Variationen der geometrischen Parameter wie Rampenwinkel sowie
Lauflange auf den Rampen, bei unterschiedlichen stromungsphysikalischen Zustrém-
Randbedingungen durchgefiihrt. Diese Untersuchungen wurden in drei verschiedenen
Uberschallwindkanalen des IAG, insbesondere jedoch im sog. groRen StoRwindkanal mit
einem Messkammerquerschnitt von 0.8 x 1.2 m? méglichen Machzahlen von M=1.75, 2.54,
3.59, 4.51, sowie entsprechenden Einheits-Reynoldszahlen von R/m=30 x10° = 80 x10°.
durchgefihrt.

Um den Einfluss der in einer Uberschallgrenzschicht enthaltenen Schwankungsgrofen auf
die Dynamik schrager Verdichtungsstoe analysieren zu koénnen, wurde in der ersten
Forderperiode die Methodik der vollstandigen Modalanalyse zur Anwendung in einer
Uberschallgrenzschicht erarbeitet und dahingehend weiterentwickelt, dass bereits erste
entsprechende Korrelationen und Aussagen nach Windkanalversuchen mdglich wurden [4].

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das Hauptziel des vorliegenden Projekts besteht in der grundlegenden experimentellen
Untersuchung des Phanomens der Oszillation von SchragstéRen unter den gegebenen
Einlaufbedingungen und die Auswirkungen auf die Gesamtstrémungssituation im Einlauf
eines Scramjets. Zunachst soll hierbei der zweidimensionale, keilformige Rampen-
Grundkdrper mit senkrechten Seitenwanden untersucht werden, der entsprechend des
Einlaufdesigns der ersten Forderperiode als Doppelrampeneinlauf ausgefihrt ist. In diesem
Zusammenhang ist insbesondere der Stol3 zwischen Rampe 1 und Rampe 2 zu analysieren,



da hierbei bereits durch die lange erste Rampe und deren Frontstol eine
Grenzschichtzustromung mit Druckgradient erfolgt.

Im weiteren Gang des Projektes ist geplant, einen 3D-Einlauf zu entwickeln (siehe Projekt
A3), bei dem die Seitenwande als aktive Kompressionsflachen ausgebildet sind. Hierbei
entsteht ein komplexes dreidimensionales Stol3system, dessen Instationaritat und der damit
verbundene Einfluss auf das Gesamtverhalten des Einlaufs ebenfalls analysiert werden soll.
Diese grundlegenden Messaufgaben sollen an Sektionsmodellen, die aufgrund der
Messkammergrofie des SWK entsprechend dimensioniert werden kénnen, aber auch an
Gesamtmodellen verschiedener Geometrie zur Simulation unterschiedlicher Zustrom-
Randbedingungen (2D/3D-Grenzschicht) durchgefihrt werden.

Im Einzelnen ergeben sich hieraus folgende Arbeitspunkte:

e Untersuchung der Oszillation des StoRsystems durch Bestimmung der Frequenz und
deren Abhangigkeit von den Anstrémbedingungen wie Grenzschichtzustand, Grad der
Turbulenz (Massenstromdichte- und Totaltemperaturschwankungen), Einheits-Reynolds-
und Machzahl, 2D/3D-Grenzschichteffekte. Dies soll zunachst am Doppelrampeneinlauf
am Ubergang zwischen Rampe 1 und Rampe 2 erfolgen.

¢ Grundlegende Betrachtungen zur Ursache der Oszillation und deren Kopplung an den
Charakter der ankommenden Grenzschicht bzw. an die entstehende Abldseblase infolge
der Strémungsumlenkung und des damit verbundenen Druckgradienten.

e Mdgliche Erweiterung der sog. ,Theorie der freien Wechselwirkungen® um die mittlere
Erstreckung der Schwingungsamplitude als neu zu definierendes Mals der Stromauf-
Wechselwirkungslange.

Als besondere Mess- bzw. Analysetechnik wird die von Frau Lenz im Rahmen ihrer
Promotion in der ersten Foérderperiode erarbeitete und weiterentwickelte Methodik der
vollstdndigen Modalanalyse in einer Grenzschicht zum Einsatz kommen (Hitzdraht
Anemometrie).

Als Sensorik stehen hier weiterhin eine Anlage zur Messung statischer Drlicke, Miniatur-
Einzeldrucksensoren flir oberflachenbindigen Einbau, aber auch zum Einbau in selbst
entwickelte feinst-verstellbare Pitot-Sonden, Atomlagen-Thermosaulen zur direkten
stationaren und instationaren Messung von Warmestromen, Piezo-Folienaufnehmer sowie
optische Visualisierungsmethoden (Interferenz- und Hochgeschwindigkeits-
Schlierenmethoden) zur Verfugung. Die numerische Behandlung des Problems der
StoRoszillation erfolgt im Teilprojekt A6. Die Experimente werden folglich auch
dementsprechend in Absprache mit dem Teilprojekt konzipiert.
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Projekt A3: Auslegung und Charakterisierung eines 3D-Einlaufs
Betreuer: A. Gulhan, E. Kramer

Motivation:

Bei realen luftatmenden Triebwerken werden verstarkt 3D-Einldufe benutzt. Der Einlauf
kombiniert mit dem Isolator eines Scramjet-Antriebes muss der Brennkammer
ausreichenden Gasmassenstrom bei fir die Uberschallverbrennung notwendigen
Gasparametern liefern. Die Gite des Einlaufs ist einer der wichtigsten Parameter fur die
Leistungsfahigkeit des Gesamtantriebes. Daher ist das Hauptziel dieser Aktivitdt die
Untersuchung des Betriebsverhaltens eines 3D-Einlaufs eines Hyperschallfugzeugs mit
luftatmendem Antrieb und Uberschallverbrennung. Dafiir werden die in der ersten Phase des
Graduierten-Kollegs erworbenen Erkenntnisse und Werkzeuge bzgl. der Auslegung und
Qualifizierung eines 2D-Einlaufs als Basis dienen. Gegenstand der Untersuchungen ist
daher der Einlaufbereich, d.h. der Bereich der Aufien- und Innenverdichtung sowie des
Isolators.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Auf Grund ihrer jahrzehntelangen Erfahrung im Hinblick auf die Auslegung und Qualifizierung
von Ramjet- und Scramjet-Einlaufen, kombiniert mit den in Europa zum Teil einmaligen
Anlagen, bietet sich die DLR Abteilung Windkanale Koln, fir Untersuchungen zum
Betriebsverhalten der Scramjet-Einldufe an. Uber Jahrzehnte wurden hier industrielle
Entwicklungsarbeiten und Forschungsvorhaben zu Unterschall- und Uberschalleinldufen
durchgefihrt. In einem Sonderforschungsbereich durchgeflhrte Arbeiten zielten z.B. auf die
Beeinflussung der Stol3/Grenzschicht-Interaktion in Einldufen ab und konzentrierten sich
dabei auch auf die Verbesserung der Einlaufgeometrie [1,2]. In der ersten Phase des
Graduierten-Kollegs wurden bemerkenswerte Fortschritte im Verstandnis der physikalischen
Phanomene im Einlauf und Isolator gemacht [3-6].
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Abb.1: Gemessene Stantonzahlverteilung im Vergleich zu Schlierenbildern mit dem Einlaufmodell
GK-01 der ersten GRK-Phase [3]



Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Im Rahmen dieses Projektes soll ein 3D-Einlauf ausgelegt und im Hyperschallwindkanal H2K
charakterisiert werden. Die Beeinflussung der Rampenstromung bzw. Stél3e gehdrt auch zu
den Inhalten dieses Teilprojektes. Erganzend zu den Einlaufuntersuchungen wird auch die
Wechselwirkung eines Injektordummies mit der Innenstrémung studiert. Fir einen effektiven
Ubergang soll zuerst das existierende 2D-Einlaufmodell der ersten Férderperiode fiir 3D-
Effekte modifiziert und benutzt werden. Diese Daten werden bei der Auslegung des 3D-
Einlaufs eine wichtige Rolle spielen. Die Rampenstromung und deren Einflisse sollen
anhand der Olfilmtechnik und IR-Thermographie visualisiert werden. Mittels instationarer
Druckmessungen und der Hochgeschwindigkeits-Schlierenmethode  sollen  die
Stossoszillationen gemessen werden. Die einzelnen Arbeitsschritte sind:

¢ Modifizierung des existierenden 2D-Einlaufmodells der ersten Forderperiode zur
Simulation einer 3D-Strémung im Einlauf und im lIsolator. Diese Anderungen werden
durch Anbringen verschiedener keilférmiger Teile am Modell realisiert. Die experimentelle
Parameterstudie soll in erster Linie dem Verstandnis der physikalischen Effekte und der
Erstellung einer Datenbasis fir die Auslegung des 3D-Einlaufs dienen.

e Entwicklung eines Auslegungstools flr 3D-Einlaufe und Auslegung, Konstruktion und
Fertigung eines neuen 3D-Einlaufs. Dann sollen im Hyperschallwindkanal systematische
experimentelle Untersuchungen im Vergleich zu den bereits durchgefiihrten 2D-
Experimenten durchgeflhrt werden. Die Stromungsparameter der Anstrémung werden
exakt die gleichen sein.

e Der Einlauf wird entlang der Flugbahn sowohl bei unterschiedlichen
Anstromgeschwindigkeiten als auch mit kleinen Anderungen von Anstell- und
Schiebewinkeln betrieben. Durch Anderung in den Anstrémbedingungen verandern sich
die StoBRlagen auf den Rampen und flihren zum Teil zu instationdren Effekten.
StoRoszillationen und deren Auswirkungen auf die Einlaufleistung werden mittels
instationarer Druckmessungen und der Hochgeschwindigkeits-Schlierenmethode
untersucht. Die Strdmungsvisualisierung und Warmeflussverteilung auf den Rampen
bzw. im Isolator wird mit der Olfilmtechnik bzw. der IR-Thermographie realisiert.

Die Arbeiten sind eng vernetzt mit den Arbeiten der Teilprojekte A1, A2, A4 und A7. Auch
wegen der Schnittstelle zwischen Isolator und Brennkammer ist eine enge Zusammenarbeit
mit den Projekten B1 und B2 notwendig. Das Projekt C1 soll die flugrelevante
Einlaufkonfiguration, die auch fiir dieses Teilprojekt notwendig ist, festlegen.
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Projekt A4: Exp. Untersuchung der Innenstrémung eines Scramjet-Triebwerks
Betreuer: H. Olivier, E. Kramer

Motivation:

Die Leistungsfahigkeit eines Scramjet-Antriebs wird wesentlich durch die Eigenschaften der
Einlaufstromung bestimmt, die sich in eine AuRen- und eine Innenverdichtung aufteilt. Die
Aulenverdichtung hat als Hauptaufgabe die Stromung auf den bendétigten Prozessdruck zu
verdichten. Bei der Uberschallverbrennung in der Brennkammer kommt es zu einem
weiteren Druckanstieg, der sich durch die Wandgrenzschichten stromauf in den Einlauf
ausbreiten kann. Diese Stromaufwirkung erzeugt einen so genannten Shock Train, ein kom-
plexes Stromungsfeld mit StolR-Grenzschicht Wechselwirkungen, die zu einem erhéhten
Stromungswiderstand des Triebwerks und hohen lokalen Warmelasten fiihren. Der
Druckanstieg im Shock Train wird auch als Innnenverdichtung bezeichnet und findet im
geschlossenen Stromungskanal stromauf der Brennkammer statt — dem sogenannten
Isolator. Wird dieser zu kurz ausgelegt, erreicht der Druckanstieg durch die Verbrennung den
Einlauf und dieser blockiert. Dies fuhrt zum Versagen des Triebwerks (Unstart).

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Das Stromungsfeld im Isolator wird maRgeblich von den vorhandenen Grenzschichten an
den benetzten Wanden und deren mdglicher Abldsung bestimmt. Bisherige Untersuchungen
an lIsolatoren [1], [2] zeigen den Einfluss der Grenzschichtbeschaffenheit auf die
Isolatorstromung. Ablésungen verandern die Lage und Auspragung der StéRe und damit die
bendtigte Isolatorlange, den erzielbaren Druckanstieg und das mogliche Auftreten eines
Unstarts. Eine Aufdickung der Grenzschicht beim Eintritt in den lIsolator fihrt zu einer
Verringerung des erzielbaren Druckanstiegs ohne Stérung der Einlaufstrémung. Da sich bei
einem Hyperschallflug die Stromungsoberflachen aufheizen und die Wandtemperatur einen
grollen Einfluss auf die GrenzschichtgroRen hat, muss dieser Wandtemperatureinfluss bei
der Auslegung eines Scramjet-Triebwerks berlicksichtigt werden. In den bisherigen
Untersuchungen von Isolatoren wurde dieser Effekt noch nicht untersucht. Das
StoRBwellenlabor verfiigt Uber eine langjahrige Erfahrung auf dem Gebiet der
Hyperschallstromungen an aufgeheizten Kompressionsrampen [3], [4], [5]. Zur Messung der
Druckverteilung an aufgeheizten Modellen wurde fur die im Modell installierten Drucksonden
eine spezielle Kihltechnik entwickelt, die Druckmessungen auch bei sehr hohen
Wandtemperaturen erlaubt [4]. In der ersten Férderperiode des Graduiertenkollegs wurde
am StoRwellenlabor die Aulenstromung eines Scramjet Einlaufes untersucht. Die
Ergebnisse zeigen ein Anwachsen der Abldseblase vor der Rampe mit zunehmendem
Verhaltnis von Wand- zu Totaltemperatur. Dabei wurde der Einfluss der Wandtemperatur
und der Entropieschichten hervorgerufen durch Vorderkantenradien bertcksichtigt [5], [7].

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Nachdem in der ersten Phase des GRK die Auflenverdichtung mit dem erstellten

beheizbaren Scramjet-Modell untersucht wurde, soll in der zweiten Phase die Innenstrdmung

Gegenstand der geplanten Arbeiten sein. Ziel dieses Teilprojektes ist die Charakterisierung

und physikalische Beschreibung der Innenstromung eines Scramjets, wobei insbesondere

die Ausbildung des Shock Trains im Isolator und dessen Abhangigkeit von den relevanten
stromungsmechanischen Parametern im Vordergrund steht. Hierzu dienen sowohl

Experimente als auch physikalische Modelle zur Beschreibung der Innenstrémung. Dabei

sollen insbesondere folgende Einflussgréen detailliert untersucht werden:

¢ Am Ende des lIsolators wird Uber einen Zentralkérper der Brennkammergegendruck
simuliert, wobei hier der maximal zulassige Drosselgrad, bei dem die Einlaufstromung
noch nicht gestort wird, von Interesse ist.

e Zur Untersuchung des Wandtemperatureinflusses mit Hilfe der installierten
Modellheizung wird das Verhaltnis von Wand- zu statischer Temperatur variiert.
AulBerdem soll bei konstantem Verhaltnis von Wand- zu statischer Temperatur (realisiert
durch Modellheizung) die Staupunkttemperatur variiert werden, um den Einfluss dieses



Parameters zu beschreiben. Dies ist insbesondere flir den Vergleich mit Versuchen aus
Windkanalen wichtig, die keine hohen Staupunkttemperaturen simulieren kénnen.

e In realen Einldufen sind bedingt durch die hohen Warmelasten runde Vorderkanten
unvermeidlich. Der Einfluss der durch die runden Vorderkanten entstehenden
Entropieschichten auf die Innenstrémung soll ebenfalls untersucht werden.

Die experimentellen Daten sind mit theoretischen Ansatzen und Korrelationsfunktionen [6] zu
vergleichen. Das wahrend der ersten Forderperiode des GRK gebaute und bis 1000 K
beheizbare Modell wird flir Messungen im Bereich der Innenstrémung entsprechend
umgerustet und erweitert. Da keine Veranderungen im Bereich der AuRenstrémung
vorgenommen werden, kann die Stromung in diesem Bereich als bekannt angenommen
werden. Wie im Fall der Untersuchung der AuRenstromung geben Druck- und
Warmestrommessungen entlang des Isolators sowie Farbschlierenaufnahmen Aufschluss
Uber das Stréomungsverhalten. Zusatzlich sollen in einer weiteren Versuchsreihe
Totaldruckmessungen an verschiedenen Positionen im Stromungsfeld des Isolators
durchgefihrt werden um die Charakterisierung der Strdmung zu vervollstandigen.
Totaldruckmessungen in der Austrittsebene der Innenverdichtung erlauben die Bestimmung
des Einlaufwirkungsgrades. Um weitere Erkenntnisse Uber das Betriebsverhalten zu
gewinnen, soll eine Massenstrommessung im Austritt der Innenverdichtung realisiert werden.
Die Abléseblase am zweiten Rampenknick soll mit Hilfe einer noch zu realisierenden
Absaugung im Einlaufbereich beeinflusst werden. Die Versuche werden im StoRwellenkanal
TH2 durchgefiihrt, wobei die Auslegung des Triebwerks fir 30 km HoOhe und eine
Flugmachzahl von Ma=7 erfolgt. Dies entspricht einer Stautemperatur von 2500 K und einer
Einheits-Reynoldszahl von Re = 3,6 -10°%m und erlaubt somit die Einhaltung dieser
Ahnlichkeitszahlen fir den Flugfall. Aufgrund der kurzen Messzeit ist jedoch in einem
Versuch nur die Untersuchung des Verhaltens in einem Betriebspunkt maoglich. Hier
erganzen sich die geplanten Arbeiten mit denjenigen am H2K, DLR KoéIn (Teilprojekt A3), da
diese Anlage lange Messzeiten ermdglicht und damit die Untersuchung des Verhaltens bei
Anderung des Betriebszustandes erlaubt, wobei jedoch nur maximale Stautemperaturen im
Bereich von 800 bis 900 K realisiert werden kénnen. Die Arbeiten werden begleitet durch
numerische Simulationen mit einem kommerziellen Code. Aus bereits durchgefihrten
Rechnungen fiir die AulRenstrémung kann das Einlaufprofil fir die Innenstrémung bestimmt
werden, was die Berechnung des Strémungsfeldes im Isolator vereinfacht [7].
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Projekt A5: Untersuchung dreidimensionaler Stromungsstrukturen hervorgerufen
durch Seitenwandeffekte an einem Scramjet-Triebwerk

Betreuer: H. Olivier, M. Behr

Motivation:

Die Leistungsfahigkeit eines Scramjet-Antriebs wird wesentlich durch die Eigenschaften der
Einlaufstrémung bestimmt, die sich in eine Auflen- und eine Innenverdichtung aufteilt. Die
AulRenverdichtung hat als Hauptaufgabe, die Stromung auf den bendtigten Prozessdruck zu
verdichten. Aerodynamisch bedingte Verluste, wie sie z.B. durch starke StéRe und
Grenzschichtablosungen auftreten, sollten dabei mdglichst minimiert werden. Erhebliche
Stérungen der Einlaufstrémung kénnen durch Seitenwande hervorgerufen werden. Hierbei
ist insbesondere die sich ausbildende komplexe Eckenstrémung von Interesse, die zu
erheblichen Druckverlusten und Warmelasten flihren kann.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Mit dem zweiten Flug innerhalb des HyShot Scramjet Programms gelang der erste
erfolgreiche Nachweis der Uberschallverbrennung im Flugexperiment [1]. Zahlreiche
Vorversuche, die in StoRwellenkandlen durchgefihrt wurden [2, 3], zeigen die
Leistungsfahigkeit dieser Anlagen besonders im Hinblick auf Scramjet-Untersuchungen, da
diese die Einhaltung aller hierfir wichtigen Parameter wie Machzahl, Ruheenthalpie,
Anstréomdichte und Anstrémdruck erlauben. Der grof3e Vorteil, den diese Anlagen bieten, im
Experiment die realen Anstrémbedingungen des Hyperschallfluges zu erzeugen, soll auch in
diesem Forschungsprojekt genutzt werden. Das StoRwellenlabor verfigt Uber eine
langjahrige Erfahrung auf dem Gebiet der Hyperschallstromungen an Kompressionsrampen
[4]. Innerhalb des Sonderforschungsbereichs 253 ,Grundlagen des Entwurfs von
Raumfahrzeugen® wurde die Stromung an Einzel- als auch an Mehrfachrampen untersucht.
In der ersten Phase des GRK wurde ein beheizbares Einlaufmodell entwickelt und
untersucht.

Existierende Untersuchungen [5] zeigen, dass durch dreidimensionale Eckenstrémungen
sehr hohe Warmelasten entstehen kénnen, deren Hohe malfigeblich von dem ,hypersonic
viscous interaction Parameter® bestimmt wird, in dem sich Uber die Chapman-Rubesin
Parameter das Verhaltnis von Wand- zu Stromungstemperatur wiederfindet. Mit steigendem
Verhaltnis erhdht sich auch die Verdrangungsschichtdicke der Grenzschichten [6], wodurch
ein noch groRerer Einfluss auf die Stromung entsteht.

In den bisherigen Untersuchungen weichen die Wandtemperaturen erheblich von denjenigen
im Flugfall ab. Bei einem Hyperschallflug von langer Dauer treten an den Einlaufwéanden
sehr hohe Oberflachentemperaturen auf, weshalb die Wandtemperatureinflisse auf die
Grenzschichtstruktur und die Ausbildung dreidimensionaler Strémungsstrukturen von grofRer
Bedeutung sind und bei der Auslegung eines Scramjet-Triebwerks bertcksichtigt werden
mussen.

An den Vorderkanten der Seitenwande kdnnen sich Eckenwirbel erheblichen Ausmales
bilden [6]. Erste Versuche mit dem kompletten Einlaufmodell zeigen, dass fiir die gegebene
Geometrie die Eckenwirbel relevante Ausmafle im Verhaltnis zur Einlaufbreite erreichen,
was zu einer erheblichen Reduzierung des Einlaufwirkungsgrades flihren kann.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

An dem vorhandenen Scramjet-Modell sollen Untersuchungen zum Einfluss der
Seitenwande auf die Einlauf- und Innenstrémung erfolgen. Dies geschieht durch
Vergleichsmessungen mit und ohne Seitenwande, wobei hierfir sowohl Druck- und
Warmestrommessungen als auch Strémungsvisualisierung mittels Schlierenaufnahmen
eingesetzt werden. Die Eckenwirbel selbst sollen mittels Infrarotthermographie auf den
optisch zuganglichen Teilen der Einlauframpen visualisiert werden. Messungen mit nur einer
Seitenwand ermdglichen die Messung der Warmestrome auf deren Innenseite mittels
Infrarotthermographie.



Totaldruckmessungen in der Austrittsebene der Innenverdichtung, sowie die Messung des
Massenstroms, geben Aufschluss auf die Wirkung der Seitenwande auf den
Einlaufwirkungsgrad. Durch Totaldruckmessungen auf der ersten Rampe, die im Bereich
einer Seitenwand durchgefiihrt werden, soll der Eckenwirbel charakterisiert werden, um die
Entwicklung und Interaktion mit den Grenzschichten zu untersuchen. Weiterhin soll
untersucht werden, wie sich unter realen Strémungsbedingungen die Eckenwirbel und ihr
Einfluss auf die Stromung bei Variation der Wandtemperatur durch Aufheizen entwickeln.
Durch Anderung des Schiebewinkels wird die Reaktion der Einlaufstrémung auf etwaige
Fluglageanderungen simuliert.

Im vorhandenen Modell befindet sich die Vorderkante der Seitenwande stromauf der Einlauf-
rampenvorderkante, um auch einen durch die abgerundete Vorderkante abgeldsten
Frontstol3 einfangen zu kénnen. Durch das Anbringen neuer Seitenwandkonfigurationen soll
untersucht werden, ob und wie die Druckverluste durch Seitenwandeffekte reduziert werden
kénnen. Dabei soll z.B. der Abstand von Seitenwandvorderkante zu Rampenvorderkante
variiert werden, um die Wechselwirkung der Eckenwirbel mit dem Vorderkantenstol3 zu
untersuchen.

Diese Arbeiten werden begleitet durch entsprechende numerische Simulationen mit einem
kommerziellen Programm. Zur Auslegung neuer Konfigurationen sind hochauflésende nu-
merische Simulationen eines kleinen Bereiches in Vorderkantennahe vorgesehen.

Die Versuche sollen im StoRwellenkanal TH2 durchgeflhrt werden, wobei die Auslegung des
Triebwerks fir 30 km Hohe und eine Flugmachzahl von Ma=7 erfolgt. Dies entspricht einer
Stautemperatur von 2500 K und einer Einheits-Reynoldszahl von Re = 3,6 -10%m. Der
StolRwellenkanal erlaubt im Experiment die Einhaltung der Machzahl und fur ein
Demonstratortriebwerk  geringer Abmessung die der Reynoldszahl sowie der
Stautemperatur, was insbesondere fir die Zustrémbedingungen der Brennkammer von
Bedeutung ist. Aufgrund der kurzen Messzeit in diesen Anlagen ist jedoch in einem Versuch
nur die Untersuchung des Verhaltens in einem Betriebspunkt mdglich, nicht jedoch das
Verhalten bei Anderung des Betriebszustands. Hier ergénzen sich die geplanten Arbeiten mit
denjenigen am H2K, DLR Koln, da diese Anlage lange Messzeiten und damit die
Untersuchung des Verhaltens bei Anderung des Betriebszustandes erlaubt, allerdings nur fiir
maximale Stautemperaturen im Bereich von 800 bis 900 K.
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Projekt A6: Numerische Simulation der instationaren Effekte an einem Scramjet-
Einlauf

Betreuer: C.-D. Munz, P. Gerlinger

Motivation:

Die numerische Simulation von Einlaufstromungen im Uber- und Hyperschall ist ein
schwieriges Problem. Zum einen muss das numerische Verfahren die auftretenden
VerdichtungsstéRe robust approximieren kénnen, zum anderen spielt die Wechselwirkung
mit der wandgebundenen Stromung eine wichtige Rolle. Eine numerische Simulation fur ein
solches Problem lasst sich Uber eine stationare RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes)
Rechnung durchfiihren. Die benutzten numerischen Verfahren sind dabei Shock-Capturing-
Verfahren von 2. Ordnung mit einer impliziten Zeitdiskretisierung. Mit diesen Methoden ist
allerdings eine hoherwertige Simulation, die auch instationare Effekte aufzeigt, nicht méglich.
Bei dem Einlauf einer Scramjet-Antriebskonfiguration erwartet man allerdings, dass
instationare Phanomene in der Einlaufstrémung einen deutlichen Einfluss haben. Hierfir ist
im Wesentlichen eine Oszillation der auftretenden Schragstofle unter den gegebenen
Einlaufbedingungen verantwortlich. Die durch die StoR3-Grenzschicht-Wechselwirkung
auftretenden Oszillationen kénnen hier Auswirkungen bis in den Fangquerschnitt zeigen. Um
diese Zusammenhange zu klaren, wird in experimentellen Untersuchungen die Frequenz der
Oszillationen und deren Abhangigkeit von den Anstrombedingungen untersucht. Instationare
numerische Simulationen kénnen diese grundlegenden Betrachtungen unterstitzen, um die
Ursache der Oszillationen, deren Kopplung an die Schwingungen der Abldseblase oder an
die turbulenten Schwankungsbewegungen der ankommende Grenzschicht zu finden.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Die Entwicklung effizienter numerischer Methoden fiir Uber- und Hyperschallstromungen
begann mit der Entwicklung der sogenannten Shock-Capturing Finite-Volumen-Verfahren vor
gut 20 Jahren. Mit diesen Verfahren hat man inzwischen sehr gute Erfahrungen gemacht,
eine Ubersicht ist z.B. in [1], [2] enthalten. Diese Verfahren sind heute in den géngigen
Rechenprogrammen der Luft- und Raumfahrt implementiert. Turbulente Strémungen fir
reale Anwendungen lassen sich dabei mit Hilfe von Turbulenzmodellen in der Form der
Approximation der zeitlich gemittelten Losung beschreiben. Eine Auflésung instationarer
turbulenter Fluktuationen, z.B. in der Form einer LES (Large Eddy Simulation) lasst sich auf
Grund der hohen Rechenzeiten im Allgemeinen nicht durchfihren.

Die Arbeitsgruppe von Prof. Munz arbeitet in dem Bereich der Konstruktion von Verfahren
hoher Ordnung, insbesondere zur Approximation von instationaren kompressiblen
Stromungen. Die numerischen Verfahren sind Raum-Zeit Discontinuous Galerkin (DG)
Verfahren, welche auf unstrukturierten Gittern laufen und damit eine einfache adaptive
Gitterverfeinerung erlauben. Sie kdnnen als eine Kombination eines Finite-Volumen-
Verfahrens und eines Finite-Elemente-Verfahrens betrachtet werden.

Im Rahmen der ersten Foérderungsperiode wurde das STE-DG (Space-Time Expansion
Discontinuous Galerkin) Verfahren entwickelt, welches fir instationare Probleme optimiert ist
und stationare Lésungen nur sehr ineffizient liefert ([3], [4]. [5]). Dieser Ansatz gibt dann aber
Raum fiir eine explizite Zeitapproximation. Das Verfahren kann auf Losungen mit lokal
unterschiedlichem Verhalten sehr flexibel reagieren. Es ist lokal adaptiv in Raum und Zeit.
So kann in den Bereichen mit starken Gradienten lokal verfeinert und so eine exzellente
Auflésung von Stolwellen erzeugt werden, wahrend in den glatten Bereichen die hohe
Ordnung sehr genaue Ergebnisse mit relativ wenig Gitterzellen liefert. Ziel mit diesen
Verfahren ist die LES oder eine direkte Simulation von turbulenten Stromungen.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Die numerische Simulation der komplexen stolRbehafteten instationaren Einlaufstrémung in
der Scramjet-Geometrie, wie sie in dem Graduiertenkolleg vorgeschlagen wurde, ist eine
Herausforderung flir das wissenschaftliche Rechnen. Fir den keilférmigen Zentralkorper mit
ebenen Seitenwanden, wie er in dem Scramjet-Demonstrator vorgesehen ist, kommt es zu



einem Druckgradienten in Querrichtung und damit zu einer vollen dreidimensionalen
Stromung mit Ablésung. Durch Schwingungen der Abldseblase oder durch turbulente
Schwankungsbewegungen der ankommenden Grenzschicht erwartet man zudem, dass
Instationaritaten in der Einlaufstrémung auftreten und diese einen deutlichen Einfluss auf die
Stromung nehmen. Dieses Projekt stellt das numerische Gegenstlick zu den experimentellen
Untersuchungen in den Projekten A1 und A2 dar. In enger Kooperation mit diesen
experimentellen Projekten werden numerische Simulationen durchgefihrt, welche die
Interpretation und die Analyse der experimentellen Ergebnisse unterstitzen.

Wie oben beschrieben wurde in der ersten Férderungsperiode ein numerisches Verfahren
entwickelt und implementiert, welches bei Beginn der 2. Férderperiode in der folgenden
Form vorliegt: Dreidimensional, instationar mit der Mdglichkeit zur adaptiven Anpassung von
Gitter und Genauigkeitsordnung. In der zweiten Periode geht es darum, das
Rechenprogramm fiir konkrete Simulationen der Einlaufstrémung bereitzustellen und
anzuwenden, um das instationare Verhalten der Einlaufstromung zu untersuchen. Die
Herausforderung bei diesen Simulationen sind die Verdichtungsstofle sowie die Auflosung
der Grenzschicht einschliefllich der StoR-Grenzschicht-Wechselwirkung. Das numerische
Verfahren ist dabei in der Lage, mit lokalen Gitterverfeinerungen und Erhdhung der
Genauigkeit auf das lokale Verhalten der Lésung zu reagieren. Lokale Gitterverfeinerungen
werden in Bereichen der Strémung eingesetzt, in denen StoRRwellen oder starke Gradienten
auftreten. In Wandnéhe wird man die Approximationen hoher Ordnung einsetzen, welche die
Chance liefern, die Grenzschicht tber relativ wenige Gitterzellen zu erfassen.

Diese Adaptivitat wird an Teilproblemen validiert, wie an der StoR-Grenzschicht-
Wechselwirkung und der Ablésung. Zur LES Simulation wird die Variational-Multiscale-
Methode eingesetzt, welche die Kopplung der aufgeldsten Skalen mit der Modellierung der
sub-grid scale Effekte in einer schwachen Form in der Variationsformulierung enthalt. Bei
den dreidimensionalen Rechnungen mussen dabei alle Aspekte des Hochleistungsrechnens
wie Parallelisierung und Load-Balancing untersucht und das Programm entsprechend
erweitert werden. In Zusammenarbeit mit A1 und A2 werden die numerischen Simulationen
konzipiert und interpretiert.
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Projekt A7: Numerische Untersuchungen zur Relaminarisierung in Hyperschall-
einlaufen

Betreuer: M. Behr, N. Adams

Motivation:

Einlaufstromungen von Hyperschalltriebwerken sind durch sehr komplexe Stromungs-
phanomene, wie StoRR-Stol3- und Stol3-Grenzschicht-Interaktionen, gekennzeichnet. Dabei
sind hypersonische Grenzschichten generell extrem dick und in diesem speziellen
Anwendungsfall durch Entropieschichten, wie sie sich aufgrund abgel6éster Kopfwellen an
runden Vorderkanten ergeben, Uberlagert. Aufgrund der Interaktion der Hauptstromung mit
der Grenzschicht, konnen der lokale Grenzschichtzustand und das dadurch veranderte
Abldseverhalten groRe Auswirkungen auf die gesamte Einlaufstromung haben.
Insbesondere bei der numerischen Simulation von Hyperschallexperimenten ist die korrekte
Modellierung des Grenzschichtzustands von zentraler Bedeutung, da sich die Grenzschicht
aufgrund der skalierten Modellbaulangen im Transitionsbereich befindet und somit sowohl
laminare als auch turbulente Grenzschichten und deren Zwischenzustande erfasst werden
mussen. In diesem Zusammenhang muss insbesondere die numerische Simulation von
relaminarisierenden Hyperschallstromungen als noch nicht gelést betrachtet werden.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Die Modellierung der Transition von einer laminaren zu einer turbulenten Strémung ist seit
vielen Jahren Gegenstand von wissenschaftlichen Untersuchungen, wobei die entwickelten
Modelle bisher kaum Einsatz im Bereich von Hyperschallstromungen fanden [1,2]. Die
vorangegangenen experimentellen und numerischen Untersuchungen von hypersonischen
Rampenstromungen sowie von kompletten Hyperschalleinlaufen haben gezeigt, dass die
genaue Modellierung von transitionellen Effekten fur die Berechnung von Einlaufstromungen
von grofdter Bedeutung ist [3,4]. Zum einen konnte nachgewiesen werden, dass die sich an
den externen Kompressionsrampen ausbildende Grenzschicht flir den graduiertenkollegs-
relevanten Auslegungspunkt im Bereich des Rampenknicks ablést und nachfolgend
umschlagt. Zum anderen zeigte sich, dass die Grenzschichten im Bereich der
Innenverdichtung starken Expansionen ausgesetzt sind, die zur Relaminarisierung der
Stromung fihren kénnen, wodurch sich das Abldseverhalten der Grenzschicht drastisch
andert. Im unginstigsten Fall verursacht der auf die expandierende Rampengrenzschicht
einfallende Haubenstol} eine Blockierung des Einlaufs. Im Rahmen der ersten Antragsphase
des Graduiertenkollegs wurden daher zwei Transitionsmodelle, die auf der Basis einer
Transportgleichung fur den intermittency factor den laminar-turbulenten Umschlag
simulieren, in den Strémungsléser QUADFLOW integriert und mit Hilfe der experimentellen
Teilprojekte A3 und A5 fir den Bereich der laminar-turbulenten Transition im Rampenknick
validiert [5]. Dabei konnte nachgewiesen werden, dass die Uberlagerung mit der
Entropieschicht einen entscheidenden Einfluss auf den Grenzschichtcharakter hat. Des
Weiteren ergaben die Untersuchungen eine extreme Gittersensitivitat bei hypersonischen
Strdomungen. Abbildung 1 zeigt mit einem Transitionsmodell berechnete Ergebnisse flr ein
mit Mach 6.85 angestromtes Rampenmodell. Im oberen Bild ist der Verlauf des
Reibungsbeiwertes rein laminaren bzw. voll turbulenten Verlaufen gegenibergestellt. Man
erkennt deutlich den Einfluss der Turbulenz auf die GroRe der Abloseblase sowie den
Wiederanlegungspunkt der  Grenzschicht. Erste  Ergebnisse im Bereich der
Eckenumstrémung bestatigen den turbulenzverringernden Effekt der Expansion, wodurch
sich der transitionell berechnete Reibungsbeiwert von einem anfanglich turbulenten Wert auf
einen laminaren Verlauf verringert.
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Abb.1: Reibungsbeiwert und Machzahlisolinien einer hypersonischen Doppelrampenstromung mit
anschlieBender Expansion. Dargestellt sind Ergebnisse fir eine laminare, eine voll turbulente und
eine transitionelle Rechnung mit dem Strémungsléser QUADFLOW.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Im Rahmen des vorgeschlagenen Teilprojektes soll aufbauend auf die bereits
implementierten Transitionsmodelle eine genauere Untersuchung des Relaminarisierungs-
prozesses erfolgen. Zu diesem Zweck sollen hoherwertige Turbulenzmodelle, wie z.B.
Reynoldsspannungsmodelle, mit den Transitionsmodellen gekoppelt werden. Bisher
basieren die implementierten Transitionsmodelle auf dem Zwei-Gleichungs-SST
Turbulenzmodell, das fur die Simulation von Hyperschallstromungen nur bedingt geeignet ist.
Die so erweiterten Modelle sollen dann in enger Zusammenarbeit mit den experimentellen
Teilprojekten des Bereichs A zur Simulation von hypersonischen Eckenumstrémungen und
Einlaufinnenstromung herangezogen werden.  Zur Reduzierung des Einflusses der
Gitterqualitat auf die Losung sollen vermehrt multiskalen-basierte Gitteradaptionsverfahren
zum Einsatz kommen, die lokal eine genauere raumliche Auflésung ermdglichen.
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Projekt A8: Numerische Untersuchungen von Sensitivitaten bei der Auslegung eines
Hyperschalleinlaufs

Betreuer: M. Behr, H. Olivier

Motivation:

Die aerodynamische Auslegung des Hyperschalleinlaufs mit nachfolgendem lIsolator ist ein
entscheidendes Kriterium fir die Gesamtleistungsfahigkeit eines Iluftatmenden
Antriebsystems. Von zentraler Bedeutung ist dabei vor allem die Integration des Einlaufs in
das Gesamttriebwerk und die sorgfaltige Abstimmung mit den vor- bzw. nachgeschalteten
Triebwerkskomponenten. In diesem Zusammenhang ist eine Sensitivitatsanalyse im Hinblick
auf das Verhalten des Einlaufs zum Einen bei geringen Anderungen in der Zustrémung, zum
Anderen bei Anderungen des Brennkammergegendrucks am Isolatoraustritt geplant. Da
Scramjet-Triebwerke aufgrund ihrer Funktionsweise sehr sensibel gegenilber derartigen
Anderungen sind, stellt diese Analyse ein wichtiges Hilfsmittel fir die Gesamtauslegung des
Einlaufs dar. Des Weiteren sollen die Ergebnisse der Sensitivitdtsanalyse bei der
Instrumentierung von Windkanalmodellen Eingang finden.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Im Rahmen einer Sensitivitatsanalyse wird die Reaktion eines oder mehrerer
Ergebnisgrofien in Abhangigkeit von der Variation der EingabegréfRen untersucht und damit
die Empfindlichkeit des Ergebnisses bestimmt. Mathematisch Ilasst sich diese
Empfindlichkeit als lokale Ableitung der ErgebnisgréRe nach der EingabegréRe ausdriicken.
Zur Bestimmung dieser lokalen Ableitungen kann zum einen das numerische
Differenzenverfahren (divided differences) zur Anwendung kommen, bei dem ausgehend von
einem beschrankten Ergebnispool mit entsprechenden Eingabewerten
Polynomialkoeffizienten mit Hilfe der Division von Differenzen ermittelt werden und im
Weiteren zur Approximation der Ableitungen Verwendung finden. Diese Verfahren haben
einen sehr geringen programmtechnischen Aufwand, erfordern aber die Durchflihrung
mehrerer Simulationen. Bei gradientenbasierten Verfahren, z.B. automatischem
Differenzieren (AD), werden dagegen die gesuchten Ableitungen mit Hilfe der
beschreibenden Modellgleichungen (z.B. den Navier-Stokes Gleichungen) exakt bestimmt
und nachfolgend geldst. Dadurch ergeben sich die gesuchten Sensitivitdten als Teil des
Ergebnisses einer jeden Simulation.  Nachteilig ist, dass vorangehend der Ldser
entsprechend erweitert werden muss, indem entweder die Ableitungen von Hand
einprogrammiert werden oder aber entsprechende Direktiven flr das AD Tool eingefiigt
werden mussen. Am CATS besteht bereits eine groRe Erfahrung bei der Anwendung von
gradiertenbasierten Verfahren zur Geometrieoptimierung [1] sowie erste Erfahrungen mit
dem AD Tool ADIFOR in Zusammenhang mit dem Stréomungsléser QUADFLOW [2].

Im Rahmen der ersten Foérderperiode wurden umfangreiche numerische Simulationen von
Einlaufstromungen im Uber- und Hyperschall durchgefiihrt [3]. Dabei umfassen die bisher
untersuchten  Konfigurationen  Triebwerkseinlaufe  mit reiner  AuRenverdichtung
(Kompressionsrampen) mit und ohne Bericksichtigung des Seitenwandeinflusses sowie
auch Einlaufe mit gemischter Innen- und Aullenverdichtung fur einen grofden
Machzahlbereich. Die Turbulenzmodellierung zeigt sich dabei als ein limitierender Faktor flr
die Einsatzmoglichkeiten der numerischen Simulationen. Aus zwei Grinden kamen dabei
Turbulenzmodelle zur Grobstruktur-Simulation (LES) noch nicht zum Einsatz. Zum einen
besteht bei Hochgeschwindigkeitsstromungen das Problem der Stoferkennung, da die
StoRbreite im Bereich von wenigen mittleren freien Weglangen liegt, wogegen die
Kolmogorov-Lange ein bis zwei Grolkenordnungen groRer ist. In diesem Bereich hat es in
den letzten Jahren eine starke Entwicklung gegeben, so dass heute Rekonstruktionen hoher
Ordnung (WENO) fur die StoRerkennung eingesetzt werden [4]. Zum anderen ist die
Strdmung in einem Hyperschalleinlauf dominiert von der hypersonischen Grenzschicht und
ihrer Interaktion mit auftreffenden StéRen. Gerade im Bereich der Grenzschicht sind LES
Verfahren aber nicht effizient anwendbar aufgrund des rechnerischen Aufwands.
Neuerdings kommen hier verstarkt hybride RANS/LES Verfahren zum Einsatz, bei denen die



Lésung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen im Bereich der Grenzschicht
mit der Losung der gefilterten Navier-Stokes Gleichungen im dufRleren Bereich kombiniert
werden [5]. Aufgrund dieser Entwicklungen ist der Einsatz der physikalisch genaueren
Grobstruktur-Turbulenzsimulation auch fur hypersonische Innenstrémungen anwendbar.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das wesentliche Ziel des vorliegenden Projekts besteht in der numerischen
Sensitivitatsanalyse der charakterisierenden EinlaufgréRen in  Abhangigkeit der
Anstromwerte. Insbesondere sind der Einfluss der Machzahl, des Anstellwinkels sowie des
Gierwinkels auf den Triebwerksmassenstrom und den sich ergebenden Eintrittsdaten der
Brennkammer (z.B. Machzahl und Temperatur) zu untersuchen. Weiterhin ist zur Auslegung
des Isolators der Einfluss des Gegendrucks der Brennkammer auf die Lange des sich
einstellenden shock trains von besonderer Bedeutung. Daher soll auch diese Abhangigkeit
im Rahmen einer Sensitivitatsanalyse untersucht werden. Zur Berechnung der Sensitivitaten
sollen in einem ersten Schritt numerische Differenzenverfahren (divided differences)
herangezogen werden, die jedoch gegebenenfalls eine grole Abhangigkeit von der
gewahlten Schrittweite aufweisen. Daher sollen in einem nachsten Schritt Werkzeuge des
automatischen Differenzierens verwendet werden, die eine exakte Berechnung der
Gradienten ermdglichen. Dabei wird der existierende Stromungsléser so erweitert, dass
neben den urspringlichen AusgabegréRen auch deren Ableitungen nach beliebigen
EingangsgrofRen simultan berechnet werden.

Darlber hinaus soll ein Turbulenzmodell zur Grobstruktur-Simulation (LES) in den
Stromungsloser integriert werden. In diesem Zusammenhang eignet sich der zum Einsatz
kommende Stromungsloser QUADFLOW besonders, da im Rahmen der Weiterentwicklung
des Lésers die Anderung der Rekonstruktionsformulierung von zweiter auf héhere Ordnung
bereits geplant ist, so dass der Einbau eines LES-Verfahrens sich gut bewerkstelligen 1asst.
Der Bereich der wandgebundenen Turbulenz soll weiterhin mit einem bereits im
Stromungsléser integrierten RANS-Modell simuliert werden. Ein hybrides RANS/LES
Verfahren koénnte in diesem Zusammenhang nach dem Konzept der detached eddy
simulation (DES) auf dem Spalart-Allmaras Turbulenzmodell basieren oder aber, zur
Erfassung der wandgebundenen Turbulenz in hypersonischen Grenzschichten besser
geeignet, auf einem héherwertigen Reynoldsspannungsmodell aufbauen.

Mit dem so erweiterten Loéser sollen dann begleitend zu den in Projektgruppe A
durchgeflhrten Experimenten numerische Simulationen der Einlauf- und Isolatormodelle
sowie grundlegende Rechnungen fir die Auslegung des Demonstratortriebwerks erfolgen.
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Projektgruppe B: Verbrennung

Projekt B1: Experimentelle Untersuchungen zur Brennstoffeinmischung und Stabilitat
einer Scramjet- Brennkammer

Betreuer: B. Weigand, T. Sattelmayer

Motivation:

Die mit Uberschall durchstrémte Brennkammer ist der zentrale Teil eines Scramjet-Antriebs.
In der Brennkammer muss der Brennstoff mit der anstromenden Luft schnell, effizient und
ohne grofRe Totaldruckverluste vermischt, geziindet und mdglichst vollstandig verbrannt
werden. Der Stabilitatsbereich der dort ablaufenden Uberschallverbrennung muss genligend
Spielraum fur Anderungen der Anstromparameter und fiir eine Variation der
Brennstoffmenge zulassen. Dabei ist die Brennkammerlange und Brennkammergeometrie
von entscheidender Bedeutung. Ein aussichtsreiches Konzept zur Brennstoffeinbringung in
Scramjet-Brennkammern besteht in der Anwendung von Zentralkérpern, welche in der
Brennkammer im Hauptstromungspfad angeordnet sind. Dies gilt besonders fir die hier
verfolgte zivile Nutzung von Scramjet-Antrieben, da diese Uber grolle Brennkammer-
querschnitte verfigen, bei denen eine reine Wandeinblasung nicht zielfihrend ist.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Auf dem Gebiet der Untersuchung von Scramjet-Brennkammern hat das ITLR eine lange
Tradition [1]. So wurden z.B. im Teilprojekt ,Vergleichende theoretische und experimentelle
Untersuchungen zu Mischung, Zindung und Verbrennung in Staustrahltriebwerken fiir den
Hyperschallflug“ des SFB 259 eine Reihe von Kenntnissen und Erfahrungen auf dem Gebiet
der Uberschallverbrennung erarbeitet. Hier wurden umfangreiche Wasserstoff/Luft-
Mischungsuntersuchungen in Uberschallstrdmungen mit ebenen und wellenférmigen
Zentralkdrper [2, 3] sowie Untersuchungen zur Wasserstoff/Luft-Uberschallverbrennung mit
Flammenstabilisierung unter Verwendung ebener und wellenférmiger Zentralkérper [4]
durchgefuhrt. In Brennversuchen mit dem wellenférmigen Zentralkérper konnte im Vergleich
mit einem ebenen Zentralkérper die 2,5-fache Menge an Wasserstoff in die
Uberschallstromung eingebracht werden, ohne dass die Strémung in der Brennkammer
blockierte. Ferner wurde eine Wasserstoff/Luft-Uberschallflamme mit koaxialer
Wasserstoffeinblasung [4] untersucht. Bei den experimentellen Arbeiten wurden
berthrungslose Messtechniken wie spontane Ramanspektroskopie [5], Rayleighstreuung,
laserinduzierte Fluoreszenz (LIF), Emissionspektroskopie und Coherent Antistokes Raman
Scattering (CARS) und neuerdings auch Laser Induced Thermal Acoustics (LITA) eingesetzt
[6]. Wahrend der letzten Jahre wurden Modifikationen an der Brennkammer am ITLR
vorgenommen (z.B. eine Verlangerung der Brennkammer die nun bessere Studien zum
Flammumschlag ermdglicht). Weiterhin wurden Untersuchungen zu verschiedenen Moden
der Verbrennung in einer Uberschallbrennkammer durchgefiihrt (weak und strong
combustion) und es wurde ein weiterer Kanal aufgebaut, der es ermdglicht bei niederen
Temperaturen die Einmischung des Brennstoffs in die Stromung besonders gut zu
beobachten [7].

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das Ziel der geplanten Untersuchungen betrifft die Untersuchung der Brennstoffeinbringung

in eine Brennkammer flir den Scramjet-Antrieb. Daflir sind experimentelle Untersuchungen

an der ITLR — Uberschallverbrennungsanlage vorgesehen. Die Untersuchungen zielen vor
allem auf die folgenden beiden Bereiche:

e Brennkammergeometrie: Die Geometrie der Brennkammer hat einen gro3en Einfluss
auf die ablaufenden Prozesse und damit auf die Betriebs- und Leistungsparameter eines
Staustrahltriebwerks. Wie bisher durchgefuhrte Untersuchungen gezeigt haben, sind
stabile Betriebszustande Uber einen groReren Parameterbereich nur mittels einer



Brennkammer mit variabler Geometrie zu erhalten. Hier ist auch von besonderem
Interesse ein Zusammenspiel verschiedener Brennstoffinjektionskonzepte (z.B.
Zentralkérper und zusatzliche Rampeneinmischungen) zu untersuchen. Diese
Untersuchungen sollen eng durch numerische Simulationen begleitet (Verknlpfung z.B.
mit Projekten B2, B4, B5, B6, B8) und gestitzt werden, um verschiedene Konzepte und
Betriebszustande bewerten zu kdnnen, die mit der ITLR Brennversuchsanlage nicht
erreichbar sind (z.B. hdhere Flugmachzahlen). Ferner sollen dadurch Voraussagen fur
Demonstratortests und zur Integration in das Gesamttriecbwerk ermoglicht werden
(VerknUpfung mit C5, C6, C7).

Abb. 1: ITLR Brennkammer (links) und Experiment fir To= 1353 K, p=3,5 bar (rechts).

Mischungs- und Stabilisierungsuntersuchungen: Hier soll die Effizienz der
Brennstoffvermischung mit der Luft bei hohen Geschwindigkeiten untersucht werden.
Dabei soll die Verbrennung mdglichst vollstandig Uber geringe axiale Erstreckungen
ablaufen. Es sollen die bestehenden Einblaskonzepte mit wellenférmigen Zentralkérpern
als Grundlage verwendet und Mdglichkeiten von Erweiterungen durch zusatzliche
Einblasungen im Wandbereich untersucht werden. Diese Einblaskonzepte sollen so
realisiert werden, dass sie mit effizienten Kihimethoden fir die Einblaskérper kombiniert
werden kdnnen (Verknlpfung z.B. mit B6). Neben dem Mischkonzept sind weiterhin
Untersuchungen zur Stabilisierung der Uberschallverbrennung in der Brennkammer
vorgesehen. Bei Anderung der Betriebsparameter (z.B. bei hohem Brennstoffdurchsatz)
kann es hier zum Blockieren der Uberschallstrémung kommen, was im Realfall eine
Zerstdrung des Triebwerks zur Folge haben kdnnte.
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Projekt B2: Numerische Untersuchung einer Scramjet-Brennkammer fir verschiedene
Flugbedingungen

Betreuer: B. Weigand, N. Adams

Motivation:

Die mit Uberschall durchstrémte Brennkammer ist der zentrale Teil eines Scramjet-Antriebs.
In der Brennkammer muss der Brennstoff mit der einstromenden Luft schnell, effizient und
ohne grofle Totaldruckverluste vermischt, gezindet und moglichst vollstandig verbrannt
werden. Die hierzu zur Verfligung stehende Zeit liegt in der Grollenordnung von
Millisekunden, was eine groRe Herausforderung an die technische Umsetzung solcher
Systeme stellt. Fur die Einbringung des Brennstoffs kdnnen vielfaltig ausgestaltete Injektoren
eingesetzt werden. Hier koénnen auch Konzepte mit Zentraleinblasung und
Rampeneinblasung des Brennstoffs kombiniert auftreten. Weiterhin weist die Geometrie der
Brennkammer eine Vielzahl von Gestaltungsmaoglichkeiten auf, die rein experimentell
praktisch nicht zu untersuchen sind. Dies ist der Grund daflir, dass numerische
Untersuchungen der Vermischung, der Verbrennung, der Flammstabilitdt und der
Betriebsbereiche von Scramjet-Brennkammern eine grof3e Rolle spielen. Hiermit ist es
mdglich, verschiedenste Variationen der Einbringung des Brennstoffs zu berechnen und zu
bewerten. Weiterhin erlaubt die numerische Simulation die realen Flugbedingungen
abzubilden, die vielfach nicht oder aber nur zum Teil im Experiment realisiert werden
kdnnen. Hierzu ist allerdings die numerische Simulation hinsichtlich ihrer Genauigkeit
zunachst an Messungen zu validieren. Dies ist in verschiedenen Projekten in der ersten
Forderperiode des Graduiertenkollegs schon geschehen.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Auf dem Gebiet der Untersuchung von Scramjet-Brennkammern hat das ITLR eine lange
Tradition [1]. Das Institut fir Thermodynamik der Luft- und Raumfahrt (ITLR) der Universitat
Stuttgart verfugt Uber eine groRe Versuchseinrichtung zur Untersuchung der
Uberschallverbrennung, bestehend aus einem 600 kW Schraubenkompressor (1.45 kg/s, Ap
= 9.5 bar) und zwei elektrischen Heizern (1 MW, Tn.x = 1500 K). Hierbei wird eine
Uberschallbrennkammer mit einer Wasserstoffeinspritzung versorgt (eine Beschreibung der
Anlage ist z. B. in Kasal und Algermissen [1] gegeben). Die Anlage kann kontinuierlich
betrieben werden. Die Brenndauer ist nur durch die Menge des zur Verfiigung stehenden
Wasserstoffs begrenzt. Die erreichbaren Stréomungsbedingungen entsprechen einer
Flugmachzahl von ungefahr sieben. In der Vergangenheit wurden z.B. im Teilprojekt
,vergleichende theoretische und experimentelle Untersuchungen zu Mischung, Zindung und
Verbrennung in Staustrahltriebwerken fir den Hyperschallflug® des SFB 259 eine Reihe von
Erkenntnissen und Erfahrungen auf dem Gebiet der Uberschallverbrennung erarbeitet.
Hierbei wurden umfangreiche Wasserstoff/Luft-Mischungsuntersuchungen in
Uberschallstromungen mit ebenen und wellenférmigen Zentralkérpern [1, 2], sowie
Untersuchungen zur Wasserstoff/Luft-Uberschallverbrennung mit Flammenstabilisierung
unter Verwendung ebener und wellenférmiger Zentralkérper [3] durchgefihrt. In
Brennversuchen mit dem wellenféormigen Zentralkorper konnte, gegeniliber einem ebenen
Zentralkdrper, die zweieinhalb fache Menge an Wasserstoff in die Uberschallstrémung
eingebracht werden, ohne dass die Stromung in der Brennkammer blockierte. Dies konnte
durch numerische Studien bestatigt werden. Ferner wurde eine Wasserstoff/Luft-
Uberschallflamme mit koaxialer Wasserstoffeinblasung [3] untersucht. In der ersten
Forderphase des Graduiertenkollegs wurden die experimentellen Untersuchungen zur
Brennstoffeinmischung am ITLR fortgefuhrt. Besonderes Augenmerk lag hierbei auf der
geometrischen Ausgestaltung der Brennkammer und der unterschiedlichen Einbringung des
Brennstoffs. Diese Arbeiten werden im Projekt B1 in der zweiten Foérderperiode
weitergeflhrt. In der ersten Fdrderperiode des Graduiertenkollegs erfolgten aul’erdem
vielfaltige numerische Untersuchungen mit dem kommerziellen CFD Programm CFD++.
Begonnen wurde dabei mit ausfiihrlichen Konvergenz- und Gitterstudien um zu einer



Einschatzung der Gite der numerischen Loésungen zu kommen. Vergleiche mit den
experimentellen Daten zeigten, dass diese sowohl qualitativ als auch quantitativ gut
reproduziert werden kdnnen. Probleme bei der Vorhersage entstehen jedoch in Bereichen
starker Stromungsablosungen. Dies ist eventuell auf die Verwendung von Wandfunktionen
zurtckzufiihren. Weiterhin wurden zahlreiche Parametervariationen durchgefihrt um den
Einfluss einzelner Rand- und Strdomungsbedingungen auf die Gesamtlésung zu untersuchen.
Die vier verschiedenen im Experiment vorkommenden Verbrennungsformen konnten dabei
alle reproduziert werden. Die numerischen Lésungen erlauben eine genaue Untersuchung
der im Kanal auftretenden Strémungsphanomene und trugen entscheidend zum Verstandnis
der dort ablaufenden physikalischen Vorgange bei. Beispiele hierfir sind das Entstehen von
Abléseblasen und Shock Trains, Mischungsverhalten und Versperrungswirkung der
Zentralkorper, StoRRlagen, Ausbrenngrade, Auftreten von instationaren Effekten, uvm. Die
Untersuchungen werden derzeit komplementar zu den experimentellen Arbeiten fortgefiihrt.
Dabei war und ist es stets wichtig, die Rechenzeiten soweit wie moglich zu limitieren um
verschiedene Geometrievarianten in Uberschaubarer Zeit rechnen und beurteilen zu kénnen.
Weiterhin erfolgen momentan numerische Simulationen [4] zur Unterstitzung erster
Demonstratortests am ITAM in Novosibirsk. Diese sind Teil eines assoziierten DFG Projekts
(GA1332-1) und sollen einzelne Bausteine des im Graduiertenkolleg verfolgten Konzepts auf
ihre Wirksamkeit unter realen Flugbedingungen hin testen.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das Ziel der in der zweiten Forderperiode geplanten Untersuchungen betrifft die numerische
Untersuchung der Geometrievariationen und der Brennstoffeinmischung in der Scramjet-
Brennkammer. Ziel ist es die experimentellen Arbeiten mit Hilfe der numerischen
Untersuchungen zu unterstiitzen. Letztere sollen hierbei zur gezielten Vorauswahl von
unterschiedlichen Geometrievarianten der Brennkammer und Injektorkonzepte eingesetzt
werden. Dazu werden die aus anderen Projekten der ersten Foérderperiode erhaltenen
Modelle (z.B. Module fiir die Turbulenz-Chemie Interaktion aus B6 und B4) in dem
kommerziellen Code verwendet. Bei diesem Projekt liegt der Schwerpunkt also auf
Berechnungen mittels RANS oder vereinzelt URANS. Diese Modellierung der Vorgange
kann dann immer wieder mit den genaueren Verfahren aus B5 und B6 abgeglichen werden.
Mit diesem Vorgehen soll es gelingen die gro’e Anzahl der experimentellen Untersuchungen
in Uberschaubaren Grenzen zu halten. Weiterhin sollen mehrere detaillierte numerische
Rechnungen fur den geplanten Demonstrator durchgefuhrt werden. Es sollen Berechnungen
fir verschiedene Flugzustande erfolgen. Besonderes Augenmerk soll bei diesen
Untersuchungen auch auf die Stabilitdt der Verbrennung und die méglichen auftretenden
Verbrennungsmoden gelegt werden. Diese numerischen Untersuchungen sind besonders
wichtig im Hinblick auf die Betrachtung des Gesamtkonzepts im Projekt C5, wo unter
anderem auch die Belastungen im Brennkammerbereich eine zentrale Rolle spielen.
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Projekt B3: Thermische und mechanische Betrachtungen fir ZentralkGrper in einer
Scramjet-Brennkammer

Betreuer: J. von Wolfersdorf, H.-P. Kau

Motivation:

Ein aussichtsreiches Konzept zur Brennstoffeinbringung in Scramjet-Brennkammern besteht
in der Anwendung von Zentralkorpern, welche in der Brennkammer im Hauptstrémungspfad
angeordnet sind. Diese Zentralkdrper sind hohen thermischen und mechanischen
Belastungen ausgesetzt und mussen daher entsprechend gekuhlt und ausgelegt werden.
Dabei ist in der Regel eine Innenkihlung mit Brennstoff (Wasserstoff) vorgesehen. Dies
betrifft insbesondere den schlanken Anstrémungsbereich, der zusatzlich durch auftretende
schrage StéRe hohen Belastungen ausgesetzt ist. Weiterhin ist die mechanische Belastung
aufgrund der sich einstellenden Druckverteilungen auf dem Zentralkérper ein wichtiger
Aspekt, um bei den vorgesehenen dinnwandigen Bauteilen Verformungen aufgrund von
Druckunterschieden zwischen Brennstoffdruck und statischem Druck auf der Aufienflache
bei den gegebenen thermischen Belastungen Rechung tragen zu kénnen. Uber die
thermomechanische Belastung und effiziente Kihlungsstrukturen fir die stromlinienformigen
Zentralkorper sind derzeit jedoch kaum Informationen bekannt.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Fir die Realisierung eines Scramjet-Antriebs sind neben den Stromungs- und
Verbrennungsproblemen die strukturmechanischen und thermischen Aufgabenstellungen zu
I6sen. Dabei mussen aktive Kuhlungsmethoden eingesetzt werden. Far die
Brennkammerwandungen werden u.a. konvektive Kihlkonzepte mittels Brennstoff
betrachtet, wobei fur Kohlenwasserstoffe auch endotherme Prozesse in Betracht gezogen
werden. Die Kuhlung von Zentralkrpern ist aufgrund der oftmals nur kurzen Testzeiten in
Versuchseinrichtungen und der damit verbundenen geringeren thermischen Belastungen im
Versuch bisher wenig betrachtet oder nur vereinfacht realisiert worden (z.B. [1]).
Experimente bei kontinuierlichem Betrieb, wie sie am ITLR u.a. im Rahmen des
Graduiertenkollegs 1095 durchgefiihrt wurden (z.B. [2]-[4]), haben die hohen thermischen
Belastungen an den verwendeten Zentralkdrpern und die damit verbundenen Probleme der
Zeitstandfestigkeit deutlich aufgezeigt. Daher wurden serpentinenférmige
Kihlkonfigurationen in den Zentralkérpern realisiert (Abb.1, links), welche jedoch bei
Langzeitbetrieb und wiederholten Experimenten noch keine ausreichende Kihlung
gewahrleisten konnten (Abb.1, rechts).

Abb. 1: Innenkonfiguration eines'JZhe'h‘t.ralkc")rpers (links) und Zentralkorper nach Langzeitbetrieb in einer
Scramjet-Brennkammer (rechts).

Verbesserte Kuhlkonfigurationen bendtigen daher genauere Kenntnisse Uber die
auftretenden thermischen und mechanischen Belastungen. Zur detaillierten, flachenhaften
Bestimmung der thermomechanischen Belastungen an Kérpern in Uberschallstrdmungen
kdnnen verschiedene Messverfahren herangezogen werden. Fir Untersuchungen bezuglich
der Temperaturbelastung aufgrund von Dissipationseffekten (Bestimmung der Recovery-
Temperatur) kénnen thermochromatische  Flissigkristalle (TLC) bei geringen



Stromungstemperaturen eingesetzt werden (z.B. [5]). Dieses Messverfahren wird seit vielen
Jahren am ITLR fir verschiedenste Untersuchungen angewandt (z.B. [6]). Mechanische
Lasten aufgrund von Druckdifferenzen koénnen flachenhaft und berUhrungsfrei durch
drucksensitive Farben (Pressure Sensitive Paints - PSP) experimentell ermittelt werden.
Dabei wird die Druckabhangigkeit der Fluoreszenz von Luminophoren nach einer
Photonenanregung zur Ermittlung des statischen Druckes an Uberstrémten Oberflachen
genutzt ([7], [8])- Untersuchungen bei hohen Temperaturen kdnnen mittels Infrarot-
Thermografie vorgenommen werden. Diese Messtechnik ist am ITLR vorhanden und wird
u.a. zur Untersuchung von Transpirations- und Filmkihlungsvorgangen [9] eingesetzt. Zur
Bewertung der Messergebnisse stehen numerische Verfahren (CFD, FEM) fur konjugierte
Datenanalysen (Bewertung thermische Aufenbelastung, Warmeleitung im Bauteil und
Innenkihlung) zur Verfiigung.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das wesentliche Ziel des vorgeschlagenen Projektes besteht in der thermomechanischen
Charakterisierung von Zentralkérpern als Brennstoffinjektoren in einer Uberschallstrémung
fur Scramjets. Dabei stehen die messtechnische Erfassung der thermischen und
mechanischen Belastungen und die daraus zu entwickelnden Kihlkonzepte im Vordergrund.
Das Warmeulbergangsverhalten auf der Zentralkérperoberflache soll in Kaltversuchen mittels
TLC (thermochromatische FlUssigkristalle) fur unterschiedliche Anstromungsbedingungen
experimentell untersucht werden. Diese Ergebnisse dienen als Randbedingungen fir eine
gesamthafte thermische Modellbildung und der Erarbeitung von Kihlungskonzepten. Die
mechanische Belastung aufgrund vom Druckkraften soll durch optische Messungen mittels
PSP (drucksensitive Farben) ermittelt werden. Die zu erarbeitenden Kihlkonzepte sollen
anschlieftend unter Hochtemperaturbedingungen experimentell mittels Infrarot-Thermografie
bewertet werden, wobei numerische Methoden zur gekoppelten thermomechanischen
Datenanalyse heranzuziehen sind. Neben der Qualifizierung von Kuhlungskonzepten soll
damit eine Datenbasis flir die thermomechanische Auslegung und Bewertung von
Zentralkérpern in einer Scramjet-Brennkammer erstellt werden.
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Projekt B4: Numerische Untersuchungen zur Turbulenz-Chemie-Interaktion und zur
Schadstoffbildung in Scramjet-Brennkammern

Betreuer: P. Gerlinger, T. Sattelmayer

Motivation:

Die Entwicklung zuklnftiger Raumfahrtantriebe mit Uberschallverbrennung war bisher
Uberwiegend von den grofRen technischen Herausforderungen in der Realisierung solcher
Antriebe gepragt. Damit verbundene Umweltproblematiken wurden weitgehend
ausgeklammert. Dabei ruft selbst die Verbrennung von Wasserstoff Probleme hervor: Zum
einen stellt freigesetzter Wasserdampf in groRen Hoéhen ein Klimaproblem dar und zum
anderen verursachen die hohen Brennkammertemperaturen in Scramjet-Triebwerken hohe
AusstolRe an Stickoxiden (NOXx). Letzteres lasst sich jedoch minimieren.

Im Gegensatz zur Unterschallverbrennung treten in Uberschallbrennkammern deutlich
hohere turbulente Temperatur- und Komponentenfluktuationen auf. Beides beeinflusst den
Verbrennungsablauf und die Schadstoffbildung. Wegen der ohnehin schon sehr langen
Rechenzeiten werden bei 3D-Scramjet-Brennkammerberechnungen meist vereinfachte
Ansatze zur Modellierung der Turbulenz/Chemie-Interaktion verwendet. Dies kann bei der
Vorhersage des Zindverhalten, der Flammenstabilisierung und insbesondere auch des
Schadstoffaustolles zu groRen Fehlern fuhren. Daher ist es notwendig, effizientere und
zuverlassigere Modelle zur Berlicksichtigung der Turbulenz/Chemie-Interaktion zu
entwickeln.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Die reaktionskinetischen Vorgange zur Bildung von Stickoxiden sind relativ gut erforscht.
Von den unterschiedlichen Pfaden, die in Scramjet-Brennkammern zu NOx fiihren, dirfte vor
allem die thermische NOx-Bildung (Zeldovich-Mechanismus) von Bedeutung sein. Im
Gegensatz zu Flugtriebwerksbrennkammern treten in Scramjet-Brennkammern deutlich
hohere Brennkammereintrittstemperaturen auf. Thermisches NOXx ist wiederum aufierst
sensitiv. in  Hinblick selbst auf relativ geringe Temperaturdnderungen. In
Uberschallbrennkammern mit  turbulenter Stromung heildt das, dass die
Temperaturfluktuationen, in geringerem Mal} auch die Komponentenfluktuationen (O und
OH) sehr genau vorhergesagt werden muissen, um die NOx-Konzentrationen zumindest
einigermallen genau zu erfassen. Das wiederum erfordert verlassliche Modelle zur
Berticksichtigung der Turbulenz/Chemie Interaktion.

In Kombination mit detaillierter chemischer Kinetik lassen sich ,,assumed-" [1] und
Transportgleichungs-PDF-Verfahren [2] zur Berucksichtigung der Turbulenz-Chemie-
Interaktion nutzen. Beide Ansatze werden am Institut flir Verbrennungstechnik der Luft- und
Raumfahrt (IVLR) untersucht. Insbesondere bei kompressiblen Strémungen besteht in
beiden Fallen noch relativ groRer Forschungs- und Entwicklungsbedarf. Das gilt
insbesondere fiir verlassliche Vorhersagen der Schadstoffbildung. Der physikalisch
fundiertere Transportgleichungs-PDF-Ansatz erfordert sehr viel Rechenzeit und ist damit bei
3D-Brennkammerstudien zur Schadstoffberechnung kaum einsetzbar. Der in Hinblick auf
Rechenzeit effizientere assumed-PDF-Ansatz unterliegt wiederum Einschrankungen, die aus
Annahmen bei der Modellierung hervorgehen. So wird die Komponenten-PDF gewdhnlich
nur aus der Spur des Komponentenvarianzentensors bestimmt und Komponenten-
Temperatur-Korrelationen werden meist vernachlassigt. Beides ruft Fehler hervor, wie in
[4,5] gezeigt wird. Darliber hinaus enthalten die Varianzgleichungen teilweise sehr einfach
modellierte oder ganz vernachlassigte Terme. Durch den Vergleich mit Resultaten von
Transportgleichungs-PDF-Verfahren koénnen einzelne Terme detailliert untersucht und
verbesserte Modellansatze gefunden werden. Alle genannten Gebiete werden vom
Antragsteller seit langem bearbeitet.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:
Im vorliegenden Forschungsprojekt sollen die folgenden Ziele verfolgt werden:



o Weiterentwicklung des bereits eingesetzten und verlasslich arbeitenden multi-
variaten assumed-PDF-Ansatzes,

e Untersuchung der Stickoxidbildung in Scramjet-Brennkammern,

e Untersuchung von MaRnahmen zur Minimierung der Stickoxide.

Auf Grund seiner hohen Effizienz bei 3D-Simulationen soll der bisher verwendete assumed-
PDF-Ansatz weiter genutzt werden. Allerdings wird angestrebt, diesen an mehreren Punkten
zu verbessern. Diese betreffen einige verhaltnismaRig einfach modellierte Terme und eine
bessere Beschreibung der PDF-Struktur.
In Hinblick auf die NOx-Bildung ist zunachst die Genauigkeit der verfigbaren
Reaktionsmechanismen zu uberprifen. Da im Bereich von Uberschallflammen keine
experimentellen Daten zur Stickoxidbildung vorliegen, soll das an Hand von
Unterschallflammen geschehen. Hierzu bietet sich beispielsweise die H3-Flamme des TNF-
(Turbulent Nonpremixed Flames) Work-shops an. Um die Vergleichbarkeit mit Scramjet-
Brennkammern zu gewahrleisten, sollen Wasserstofflammen mit mdglichst hohen
Temperaturen gewahlt werden. Anschliel3end ist eine numerische Studie zum Niveau des
NOx Ausstoles in experimentell untersuchten (allerdings ohne Stickoxiddaten) Scramjet-
Brennkammern geplant. Daflr vorgesehen ist die HyShot-Brennkammer sowie die am ITLR
untersuchten Brennkammerkonfigurationen mit wellenférmigem Zentralinjektor. Diese
Simulationen sollen dariber Aufschluss geben, mit welchem Schadstoffausto? in
Uberschallbrennkammern zu rechnen ist.
Die folgenden Arbeitsschritte befassen sich dann mit Malnahmen, die eine
Schadstoffminderung bewirken. Erste Untersuchungen am IVLR far
Zentralkorpereinblasungen haben NO-Werte von mehreren hundert ppm erbracht. Dabei war
die Flugmachzahl und damit die Brennkammereintrittstemperatur noch relativ gering. Bei
héheren Machzahlen ist hier mit noch héheren NO-Werten zu rechnen. Dieser
Schadstoffausstol} liegt weit ber dem heutiger Fluggasturbinen und muss deutlich gesenkt
werden. Allerdings sind die meisten der in Gasturbinen verwendeten Ansatze zur NOx-
Minderung in Uberschallbrennkammern nicht umsetzbar. Die Anforderungen werden noch
dadurch erhoht, dass diese Konzepte Uber einen weiten Machzahlbereich hinweg
zuverlassig arbeiten missen. Im vorliegenden Forschungsvorhaben ist geplant, eine
Scramjet-Brennkammer bei unterschiedlichen Flug-Machzahlen in Hinblick auf die NOx-
Produktion zu untersuchen. Ferner soll geklart werden, in wie weit sich gadngige Malknahmen
zur NOx-Minderung wie

e magere Verbrennung,

e und eine homogene Vormischung
in Scramjet-Brennkammern auf die NOx-Produktion auswirken. Wesentlich ist in diesem
Zusammenhang vor allem die Art der Wasserstoffeinbringung. Daher ist auch vorgesehen,
unterschiedliche Konzepte wie Wand- und Zentralkdrpereinblasung gegenuberzustellen.
Wesentlich ist ferner, dass die Schadstoffbildung nicht isoliert von anderen Parametern wie
Effizienz der Verbrennung, Totaldruckverlust und Schub gesehen wird. Soweit mdglich sollen
auch diese Faktoren in Betracht gezogen werden.
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Projekt B5: Instationdre Simulationen von Scramjet-Brennkammern

Betreuer: M. Aigner, C.-D. Munz

Motivation:

In den meisten Brennkammern mit Uberschallverbrennung ist nicht davon auszugehen, dass
sich ein stationares Stromungsfeld ausbildet. Aus Rechenzeitgriinden werden solche
Probleme dennoch Uberwiegend stationar simuliert. Auf Grund der hohen
Strémungsgeschwindigkeiten in Uberschallbrennkammern liegen die chemischen und
stromungsmechanischen Zeitskalen in der gleichen GréRenordnung. Das hat zur Folge, dass
die Verbrennung mit detaillierter chemischer Kinetik beschrieben werden sollte. Dies zieht
wiederum steife Gleichungssysteme und zahlreiche Komponentengleichungen nach sich: der
Rechenaufwand wird sehr hoch.

Das Rechenzeitproblem verscharft sich, wenn zeitgenau simuliert werden soll. Prinzipiell
bieten sich hierfir URANS (Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes) oder LES (Large
Eddy Simulationen) an. Letzteres eignet sich (insbesondere mit Verbrennung) nur zur
Untersuchung von Detailproblemen. Bisher wurden solche Techniken auch Uberwiegend
dazu verwendet, eine exaktere Beschreibung des mittleren Stromungsfeldes zu erreichen.
Stark instationare Vorgange wie Zundproblematiken oder ein instationdres
Flammenverhalten wurden dagegen im Uberschallbereich bisher kaum untersucht.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Instationare Simulationen (URANS, LES sowie Hybrid-Verfahren) fir technische Systeme

sind im Unterschall inzwischen weit verbreitet. Allerdings erfordernd sie nach wie vor einen

hohen Rechenaufwand und sind daher in Parameterstudien nur schwer einzusetzen. Des

Weiteren erfordern entsprechende Verbrennungssimulationen einen nochmals hoéheren

Aufwand oder sie Dbasieren auf sehr einfachen und meist fehlerhaften

Verbrennungsmodellen. Inzwischen gibt es zwar einige LES flr Scramjet-Brennkammern,

allerdings werden dabei meist nur Detailprobleme untersucht. Im Vergleich zur

Unterschallverbrennung stellt die Berechnung von Scramjet-Brennkammern wesentlich

héhere Anforderungen in Hinblick auf Gitter und Rechenzeit. Diese resultieren aus

e der sehr wichtigen Stol3/Wand-Wechselwirkung, die im Wandbereich zu Rechengittern
mit einem Seitenverhaltnis von 1:10000 und mehr fihrt. Dies macht reine LES im
Wandbereich unmdglich,

e den sehr feinen Rechengittern im Wandbereich, die bei konstanter CFL-Zahl stark
unterschiedliche Zeitschritte nach sich ziehen. Bei zeitgenauen Simulationen ist der
maximal mdgliche Zeitschritt daher sehr klein,

e der erforderlichen detaillierten chemischen Kinetik, da einfache Verbrennungsmodelle
wie Bruttoreaktionen nicht in der Lage sind, den in Scramjet-Brennkammern auftretenden
Zundverzug korrekt vorherzusagen,

e den hohen Reynoldszahlen, die Rechengitter und Zeitschritt beeinflussen.

Damit bleibt festzustellen, dass zwar ein Bedarf an zeitaufgeldsten Simulationen besteht,
reine LES fiir komplexere Stromungen im Uberschall jedoch schwierig handhabbar sind.
Damit verbleiben URANS oder Hybrid LES/RANS-Verfahren. Das am IVLR entwickelte und
seit Jahren im Scramjet-Bereich erprobte Programm TASCOM-3D (Turbulent All-Speed
Combustion Multigrid Solver) [1] ermdglicht zeitgenaue Simulationen von 2. und 3. zeitlicher
Ordnung. Bisher wurde das Programm jedoch Uberwiegend fir stationdre Rechnungen
genutzt. Es verfugt Uber eine AUSM+ TVD-Diskretisierung fiir die konvektiven Flisse,
assumed-PDF-Modellierung [2] fir die Turbulenz/Chemie-Interaktion und Mehrgittertechnik
[3] zur Konvergenzbeschleunigung. Zur Turbulenzmodellierung dient ein low-Reynolds-
Number g-w Turbulenzmodell das gute Resultate im Wandbereich erzielt, dazu aber
entsprechend feine Rechengitter (y,"<1) erfordert.



Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:
Die Ziele des vorliegen Forschungsprojekts betreffen zwei Punkte:

e \Verbesserung des Konvergenzverhaltens bei zeitgenauen Simulationen um den
Rechenaufwand in Grenzen zu halten,

e Durchfliihrung zeitaufgeldster Simulationen bei statistisch stationaren Fallen im Bereich
der Uberschallverbrennung,

e Durchfihrung zeitgenauer Simulationen fur instationdre Verbrennungsvorgange im
hohen Mach-Zahl-Bereich.

Dabei soll der Schwerpunkt im Bereich von URANS-Simulationen liegen. Ferner ist jedoch
auch die Option von hybriden LES/RANS-Kopplungen zu untersuchen, da diese auf langere
Sicht auch bei komplexeren Brennkammerkonfigurationen eingesetzt werden konnen. Alle
bisher am Institut zu Scramjet-Brennkammern durchgefihrten Arbeiten hatten zum Ziel, die
Verbrennung und die Turbulenz/Chemie-Interaktion moglichst gut zu beschreiben. Dies hat
zur Folge, dass in der Stromungssimulation Abstriche gemacht werden missen (URANS an
Stelle von LES/RANS). Im Rahmen des Forschungsprojekts soll geklart werden, welche
Fehler bzw. welche Rechenzeitersparnis daraus resultieren.

Am Institut bestehen langjahrige Erfahrungen mit der Mehrgittertechnik als Methode zur
Konvergenzbeschleunigung. Dies gilt insbesondere fiir Uberschallstrdmungen mit
VerdichtungsstéRen, Turbulenz [4] und Verbrennung [1,2,5]. Alle bisher entwickelten
Mehrgittertechniken  hatten  jedoch die schnelle Bestimmung des stationdren
Stromungsfeldes zum Ziel. Im Forschungsvorhaben soll die Mehrgittertechnik nun zur
Simulation instationarer Prozesse genutzt werden. Auf Grund der geringeren Anderungen
von Zeitschritt zu Zeitschritt kdénnten die dabei auftretenden Probleme sogar geringer sein als
im stationaren Fall. Allerdings ist das zu erwartende Beschleunigungspotential auch kleiner.
Im Bereich der Uberschallverbrennung ist zundchst vorgesehen, einige komplexe
abgehobene Wasserstoffflammen instationdr zu simulieren, um ein gegebenenfalls
vorliegendes instationares Verhalten =zu identifizieren. Die daraus hervorgehenden
gemittelten Resultate sind mit denen stationarer Simulationen zu vergleichen.

Des Weiteren sollen instationare Experimente (z.B. Lehr) zur vorgemischten
Wasserstoffverbrennung simuliert und analysiert werden. An diesen Versuchen lasst sich gut
feststellen, ob der Verbrennungscode in der Lage ist, die Frequenz der auftretenden
Verbrennungsoszillationen exakt wiederzugeben. Dies ist eine Voraussetzung um Zind-
oder Lastwechselvorgénge in Uberschallbrennkammern untersuchen zu kénnen. Eine der
grolRen Herausforderungen bei der Auslegung eines Scramjets wird darin liegen, solch ein
Triebwerk fur den Flug Uber einen hohen Mach-Zahl-Bereich hinweg auszulegen. Das kann
dazu fuhren, dass die Flamme bei niedrigen Mach-Zahlen anders liegt, als bei hohen. Solch
wechselnden Flammenstabilisierungen lassen sich nur simulieren, wenn die heutigen
Verfahren in mehreren Bereichen weiterentwickelt werden. Die Beherrschung instationarer
Vorgange ist einer davon.
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Projekt B6: Entwicklung eines numerisch effizienten Verbrennungsmodells mit
Turbulenz-Chemie Interaktion fur LES

Betreuer: T. Sattelmayer, M. Aigner

Motivation:

Bei der Simulation von Uberschallflammen spielen die Ziindgrenzen und der Léschabstand
eine zentrale Rolle. Daflr ist die detaillierte Betrachtung der Chemie unabdingbar. Das
korrekte Zindverhalten wird nicht nur allein durch alle relevanten Spezies bestimmt, sondern
in turbulenten Stromungen auch durch die Fluktuationen von Spezies und Temperatur. Im
Uberschall kommt noch die Dichte-Fluktuation hinzu. Fir die ersten beiden dieser
Fluktuationen wurden in der Vergangenheit RANS-Modelle entwickelt um die turbulente
Verbrennung z.B. mit einem assumed-PDF Ansatz zu simulieren. Da die Fluktuationen einen
grolien Einfluss auf den Ablauf der Verbrennung besitzen, sollten diese maoglichst genau
vorher gesagt werden. Dies ist aber durch die Modellierung in RANS nur rudimentar maéglich.
Durch den Einsatz von LES ist ein Quantensprung in der Simulation der Fluktuationen zu
erwarten. Die Auflosung der Grobstruktur erlaubt es, viele wichtige Effekte, wie z.B. die
Intermittenz, darzustellen. Die Aufgabenstellung dieses Projekts wird es sein, ein
bestehendes RANS-Modell auf die Large Eddy Simulation zu Ubertragen.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Die numerisch effiziente Modellierung von Uberschallbrennkammern wurde am Lehrstuhl fir
Thermodynamik schon im SFB 255 untersucht. Lyubar [1] entwickelte ein Tabellarisierungs-
Tool flr detailierte H2-Luft Verbrennung und konnte damit die Simulationszeit stark
reduzieren. Zusammen mit Sander [2] entwarf er einen Zweistrom-Injektor zur
radikalenstabilisierten Uberschallverbrennung. Aufbauend auf den Ergebnissen von Lyubar
wurde von Forster [3] das Tabellarisierungs-Tool um einen assumed-PDF Ansatz erweitert.
Dabei wurde das von Gerlinger [4, 5] verwendete Verfahren implementiert. Dieses besteht
aus einer Gaul-Verteilung fur die Temperatur und einer multivariate B-Verteilung fur die
Spezies. Trotz dieses effektiven PDF-Verfahrens ist dessen Anwendung, besonders in
Kombination mit detaillierter Kinetik, ein sehr rechenintensives Modell, was die Anwendung
einer Tabelle noch einmal unterstreicht. Fir den beschriebenen PDF-Ansatz wurde unter
Verwendung eines Null-dimensionalen Reaktors der Einfluss der beiden Turbulenz-
Parameter untersucht. Es wurden Turbulenz-Karten erstellt, die den Einfluss der Parameter
Temperatur-Varianz und Spezies-Varianz auf die Zindverzugszeit quantitativ darstellen.
Mittels dieser Informationen und einem kalten Strdmungsfeld mit berechneten
Transportgleichungen fiir die Fluktuationen lassen sich qualitative Aussagen treffen, welche
Auswirkungen die Turbulenz-Chemie Interaktion haben wird. Neben den Auswirkungen der
Temperatur- und Spezies-Schwankungen wurde auRerdem der fir die Uberschall-
verbrennung wichtige Einfluss der Dichte-Schwankungen untersucht. Aus DNS-Rechnungen
[6] ergibt sich eine starke Korrelation der Dichte- und Temperatur-Schwankungen, verursacht
durch Verbrennung und gasdynamische Zusammenhange. Dieser Ansatz kann nur durch die
Tabellarisierung der Chemie realisiert werden, da eine zuséatzliche Betrachtung der Dichte-
Schwankungen das oben beschriebene Verbrennungsmodell stark verlangsamt. Da sich alle
Fluktuationen in nicht-linearer Weise auf die Reaktionsraten der detaillierten Chemie
auswirken, und damit die Zindverzugszeit stark beeinflussen, ist eine genaue Kenntnis
deren GroRe von groflem Interesse. Die Reynolds-gemittelten Transportgleichungen der
Fluktuationen geben aber nur einen groben zeitlichen Mittelwert wider, und sind somit nicht
sehr genau. Auch wenn die Verbrennung eigentlich in der nicht aufgeldsten Feinstruktur
stattfindet, sind die aufgelosten Grobstrukturen der LES eine wertvolle Information. Wegen
des hohen numerischen Aufwands wird die LES mit Verbrennung erst seit einem guten
Jahrzehnt betrieben, hat allerdings schon zahlreiche Verbrennungsmodelle hervor gebracht.
Die meisten dieser Modelle basieren auf stark vereinfachten Reaktionsmechanismen bzw.
unendlich schneller Chemie, oder auch dem Flamelet-Ansatz [6]. Letzterer ist aber im
Regime der Uberschallverbrennung, wo von lokal geriihrtem Zustand ausgegangen wird,



nicht mehr anwendbar. Da der numerische Aufwand durch das bestehende
Tabellarisierungs-Tool sehr klein gehalten werden kann, ist eine Implementierung von oben
beschriebener detaillierter Chemie in eine LES mit vertretbarem Aufwand machbar.
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Abb. 1: Skizze des Experiments von Cheng [7] (oben). Der rote Bereich kennzeichnet den Teil der
Simulation im unteren Bild, in welchem Temperatur-Fluktuationen dargestellt sind.

Wissenschaftliche Fragestellungen und Projektziele:

Ziel des Projekts ist es das am Lehrstuhl fir RANS-Anwendungen entwickelte
Verbrennungsmodell auf LES zu exportieren. Dabei ist als erster Schritt die numerisch
effiziente Tabellarisierung ohne Turbulenz-Chemie Interaktion zu implementieren. Es soll
untersucht werden, ob ein SGS-Modell fur die Turbulenz-Chemie Interaktion entwickelt
werden muss, oder ob mit der Annahme der ,gertihrten Chemie“ ein detailierter Arrhenius-
Ansatz gute Ergebnisse liefert. Desweiteren soll das Verbrennungs-Modell auf andere
Brennstoff-Luft Gemische umgestellt werden. Dazu wird es notwendig sein, einen
geeigneten reduzierten Reaktionsmechanismus zu finden oder einen vorhandenen
Mechanismus auf die fir die Uberschall-Verbrennung notwendigen Spezies zu reduzieren.
Ein fur dieses Projekt geeigneter LES-Solver ist noch zu bestimmen.
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Projekt B7: StoRR-Turbulenz-Wechselwirkung in reagierenden Stromungen
Betreuer: N. A. Adams, P. Gerlinger

Motivation:

Die Kraftstoffeinspritzung in SCRAMJET-Triebwerken erfolgt je nach Konzept direkt durch
Wandoéffnungen oder an Einbauten, die gleichzeitig fir eine bessere Vermischung und
Flammstabilisierung sorgen. In beiden Fallen entstehen komplexe Wechselwirkungen
zwischen VerdichtungsstéRen, Expansionszonen, turbulenter Scherstrémung, und
grol3skaligen Wirbelstrukturen. Insbesondere die Wechselwirkung zwischen StéRen und
turbulenter Scherstrémung fihrt zu einer Erhéhung des Turbulenzgrades infolge linearer
Mechanismen. In unseren Vorarbeiten haben wir aber auch festgestellt, dal® die dabei
auftretende Stollbewegung einen weiteren Turbulenzproduktionsmechanismus darstellt, der
auf rdumlichen und zeitlichen Skalen von der GréRenordnung der integralen turbulenten
Skalen operiert. Ein solcher Produktionsmechanismus kann daher auch durch gezielte
Anregung von StofRbewegungen zur Mischungsbeeinflussung genutzt werden. Um eine
solche Stromungsbeeinflussung vorherzusagen, mufl3 aber die StoR-Turbulenz-
Wechselwirkung in einer komplexen, zum Teil abgelésten Scherstromung genau berechnet
werden. In reagierenden Stromungen kommen die Beeinflussung der Verbrennung durch
diese Wechselwirkung infolge Anderung der Gemischeigenschaften und die Beeinflussung
der Strémung durch Warmequellen hinzu.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Die erste Forderperiode des Projektes im GRK konzentrierte sich auf grundsatzliche
Fragestellungen der Turbulenzstruktur beim Einspritzen eines Treibstoffstrahls in eine
Uberschallstromung und bei der Beriicksichtigung von aktiven Skalaren und chemischen
Reaktionen. Grundlegende Untersuchungen anhand direkter numerische Simulationen und
Large-Eddy-Simulationen turbulenter Uberschall-Kanalstrémungen mit Skalartransport und
reagierenden Scherstrdomungen [1,2] konnten den EinfluR der Kompressibilitat auf die
Struktur des Reynoldsschen Spannungstensors und des turbulenten Skalarflusses klaren [3].
Mit einem zu diesem Zweck neu entwickelten numerischen Verfahren [4] gelang die erste
direkte numerische Simulation der Wechselwirkung zwischen Stol3 und turbulenter
Grenzschicht an einer Kompressionsrampe [5]. Anhand der detaillierten Simulationsdaten
wurde festgestellt, dass explizite Kompressibilitatseffekte nur in der unmittelbaren
Nachbarschaft des StoRfulRes auftreten. Fir die Instationaritat des StoR-Abldsung-Systems
konnte die experimentell ermittelte Hypothese, dal} sie durch die integralen Skalen der
ankommenden Turbulenz angetrieben wird, bestatigt werden. Zum ersten mal gelang es
dann auch, ein vorliegendes Experiment direkt und im Rahmen der experimentellen
MeRgenauigkeit genau mit einer LES wiederzugeben [6]. Bei der untersuchten Konfiguration
handelt es sich um eine Kompressionsrampe, auf die eine um den gleichen (negativen)
Winkel geneigte Dekompressionsrampe folgt. Es wurden sowohl kleinskalige als auch
grofl3skalige StolRbewegungen reproduziert. Langswirbel konnten aus dem Strémungsfeld
extrahiert werden. Die im Experiment Uberraschend hohen Massenstrom- und
Dichtefluktuationen im Auflenbereich der wiederanlegenden Grenzschicht konnten durch im
Nachlauf des Wiederanlegestolies entstehende schwache, wandernde Stdlie erklart werden.
Diese erhohten Fluktuationen im AufRenbereich der Grenzschicht setzen sich Uber die
Dekompression hin fort, sodass Turbulenz im Aufienbereich der Grenzschicht grundsatzlich
anders relaxiert als innerhalb der Grenzschicht, wo nach der Dekompression nahezu
Fluktuationswerte der ungestorten ankommenden Grenzschicht erreicht werden. In den
letzten Jahren wurde in unserer Forschungsgruppe ein neuartiges implizites
Feinstrukturmodell ALDM [7,8] entwickelt, das sich dadurch auszeichnet, dass
Diskretisierung und Feinstrukturmodell vollkommen verschmolzen sind und daher keine
explizite Berechnung von Modelltermen notig ist. Die Diskretisierung wird, basierend auf
theoretischen Ergebnissen, so konstruiert, dass sie, bei Vorliegen einer turbulenten
Stromung, den korrekten Energietransfer modelliert. Der Nachweis wurde fir verschiedene



generische Stromungen geflhrt [9,10]. Diese Methode wurde auch auf die Darstellung des
turbulenten Skalartransports Gbertragen [11] und soll daher auch die Grundlage der LES in
diesem Projekt liefern. Derzeit wird die Methode von der urspringlichen inkompressiblen auf
die kompressible Stromung erweitert [12], was fiur die Bearbeitung des vorliegenden
Projektes notwendig ist.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Zusammen mit der in der ersten Forderperiode bearbeiteten Modellierung reagierender
turbulenter Strdomungen bildet das vorliegende Projekt den notwendigen Baustein zu einer
numerischen Gesamtbeschreibung der reagierenden Treibstoffeinspritzung an einem
Injektor. Hierzu ist die numerische Beschreibung der Wechselwirkung von zum Telil
abgeldsten turbulenten Scherstromungen mit StoRen und Warmequellen notwendig.
Bisherige Anséatze zur LES turbulenter Stromungen mit St6Ren haben entweder Shock-
Capturing-Verfahren mit klassischen Feinstrukturmodellen gekoppelt, oder die
Feinstrukturmodellierung rein empirisch behandelt (MILES), oder explizite Filterung der
StéRe durchgefihrt. Mit dem ALDM Ansatz zur impliziten LES Modellierung liegt prinzipiell
auch ein vollstdndiger Shock-Capturing-Mechanismus vor, und die Kopplung kann auf
natirliche Weise durch Anpassen des Glattheitsmalies erfolgen, welches die Art der
auftretenden Feinstruktur, Turbulenz oder StoR, detektiert. Auch fir den Transport eines
zunachst passiven Skalars soll der vorliegende ALDM Ansatz auf eine kompressible
Stromung erweitert werden. Mit diesem angepaliten und erweiterten Verfahren sollen dann
Berechnungen flir generische Injektor-Konfigurationen durchgefiihrt werden. Die
Beeinflussung der Vermischung durch StoRe bzw. StoR-Instationaritdt soll untersucht
werden. Durch den mit dem transportierten Skalarfeld verbundenen Warmeeintrag wird der
Effekt einer reagierenden Stromung auf die Strémungs- und Turbulenzstruktur analysiert,
jedoch zunachst ohne Berlcksichtigung der Rickkopplung dieser Effekte auf die Reaktion.
Weiterhin soll untersucht werden, inwieweit sich ein gezielter Warmeeintrag stromauf der
Hauptstolie zur Vermischungsverbesserung einsetzen laft.
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Projekt B8: Vermeidung von thermischem Blockieren in stochiometrisch
betriebenen Uberschallbrennkammern durch sequenzielle Injektion

Betreuer: H.-P. Kau, B. Weigand

Motivation:

Injektionssysteme in Uberschallborennkammern missen neben der Zufiihrung des
Brennstoffes eine gute Vermischung, eine stabile Verbrennung und einen hohen Ausbrand
gewahrleisten. Andererseits soll die Stromung durch die Kammer nur wenig aerodynamisch
beeinflusst werden. Hierbei kommt der Kombination eines Zentralinjektors mit einer
Rampeneinblasung eine besondere Bedeutung zu. Diese sogenannte gestufte Injektion hat
mehrere Vorteile. Sie wirkt sowohl dem Problem der Einmischhdhe als auch dem Risiko der
thermischen Blockade entgegen und erhéht somit die Leistung der Brennkammer
entscheidend.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Seit langerem werden am Lehrstuhl fir Flugantriebe an der Technischen Universitat
Minchen experimentelle Untersuchungen zur Verbrennung von Wasserstoff in
Uberschallstromungen durchgefiihrt. Mit dem Ziel einer zuverldssigen Ziindung und
verbesserten Flammenstabilisierung Uber einen variablen Betriebsbereich wurden zunachst
verschiedene Rampeninjektoren analysiert [1]. Spater wurden diese durch ein Injektions-
system ersetzt, welches aus einem Zentralkdrper und einem zur Stabilisierung notwendigen
Flammenhalter bestand [2-4]. Mit diesem System konnte auch die Realisierbarkeit einer
stabilen Verbrennung von Methan gezeigt werden [5]. Eine weitere Optimierung der
aerodynamischen Eigenschaften des Injektionssystems fiihrte zu den derzeit untersuchten
Konfigurationen. Diese bestehen aus einem Zentralkorper mit einem Vorderkanten-
Keilwinkel von 15° und ermdglichen die Stabilisierung einer Pilotflamme ohne Hilfe eines
Flammbhalters, was wiederum zu geringeren Totaldruckverlusten in der Brennkammer fihrt.
Der Hauptbrennstoff wird mit Schallgeschwindigkeit an der Ober- und Unterseite des
Injektors senkrecht zur Uberschallstrdmung zugefilhrt und durch die Pilotflamme an der
Injektorhinterkante geziindet. Aufbauend auf diesen Erfolgen und den verdffentlichten
Ergebnissen anderer internationaler Forschungsarbeiten [6] wurden am Lehrstuhl fir
Flugantriebe bereits erste Untersuchungen mit sequenzieller Brennstoffinjektion durchgefiihrt
[7]. Hierfir wurde ein Zentralkorperinjektor in Verbindung mit einem Kavitateninjektor
eingesetzt (vgl. Abb. 1) und damit eine gestufte Verbrennung unter Verwendung von Methan
als Brennstoff realisiert. Diese Art der Verbrennung verspricht eine deutliche Anhebung des
Wirkungsgrades und der Leistungsfreisetzung in der Brennkammer, was die essenzielle
Grundlage eines effizienten Antriebskonzeptes im Hyperschall darstellit.

Druckmesshohrungen
und optischer Zugang
fiir Lasermesstechnik

Brennstoffzufuhr
iiber Wandkavitat

Brennstoffzufuhr iiber
Zentralkérperinjektor

Abb. 1: Schnittdarstellung der Versuchsbrennkammer mit sequenzieller Brennstoffinjektion.



Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Um eine hohe Leistungsumsetzung in der Brennkammer zu erreichen, muss der Brennstoff

Uber einen groRen Strdmungsquerschnitt zugefihrt werden. Um die damit einhergehende

Erhdhung der aerodynamischen Verluste und das Risiko einer thermischen Blockade zu

verringern, muissen neue Einspritzkonzepte untersucht werden. Ein vielversprechender

Ansatz hierzu ist die sequenzielle Injektion, bei der der Brennstoff axial versetzt in mehreren

Stufen der Stromung kombiniert durch Zentral- und Wandeinblasung zugeflhrt wird.

Weiterfiihrende Untersuchungen sollen Optimierungsmoglichkeiten eines solchen Systems

detailliert aufzeigen. So soll vor allem auf folgende Punkte néher eingegangen werden:

e Unterschiedliche Injektorgeometrien und deren Kombination (Zentralkoérper als Basis in
Kombination mit einfacher Wandeinspritzung, Rampen oder Kavitaten),

e Variation der Zahl an Einspritzstufen (zwei bis vier) zur verbesserten Ausnutzung der
gesamten Brennkammerlange,

e Einfluss der Position und Abstdnde der Einspritzstufen bei gleichzeitiger
Berilcksichtigung des Divergenzwinkels der Brennkammer,

e Variation des Injektionswinkels, insbesondere beim Einsatz von Kavitadten und Rampen.

Zur Untersuchung der Auswirkungen auf die Brennkammerleistung sollen mittels geeigneter

Messtechniken die Verbrennungszonen und wesentliche GroRen wie die Druckverteilung

innerhalb der Brennkammer sowie der Ausbrand und die Totalgrofien am Austritt der

Brennkammer erfasst werden.
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Projektgruppe C: Abstromung und Systemanalyse

Projekt C1l: Aerodynamische Auslegung der Flugkonfiguration und deren
Instrumentierung

Betreuer: A. Gulhan, W. Schrader

Motivation:

Im Rahmen dieses Teilprojektes wird eine Scramjet-Flugkonfiguration definiert und bezlglich
ihrer aerodynamischen Eigenschaften experimentell im Windkanal optimiert. Hier steht der
Einfluss des nicht rotationssymmetrischen Scramjet-Vorkdrpers auf die aerodynamische
Stabilitat der Gesamtkonfiguration und eine zuverlassige Instrumentierung zur Messung der
aerothermodynamischen Parameter beim Flug im Vordergrund. Besonders die beim Freiflug
durch die Einlauf- und Dusenstromung entstehenden asymmetrischen Krafte stellen eine
grolke Herausforderung bei der Gewabhrleistung der Flugstabilitat dar. Ein weiterer
Schwerpunkt dieses Teilprojektes wird die Definition und Qualifizierung der Instrumentierung
fur eine Flugkonfiguration sein. Dabei wird die Flugmesstechnik zur Messung der
aerodynamischen Parameter sowohl im Einlaufbereich (inklusive Flash Air Data System,
FADS) als auch in der Brennkammer entwickelt und in Bodenanlagen (Windkanalen und
Brennkammerprifstanden) qualifiziert.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Um kostengtinstige und zuverlassige Hyperschalltransportflugzeuge basierend auf Scramjet-
Antrieben in absehbarer Zukunft zu realisieren, sind ein besseres Verstandnis der
technologischen Grundlagen der Antriebseinheit und die Demonstration einiger
Technologien in Bodenanlagen absolut notwendig. Obwohl die Bodenexperimente fir die
Erstellung einer breiten Datenbank der aerodynamischen und aerothermischen
Eigenschaften von Raumfahrzeugen sehr wichtig sind, ist eine exakte Simulation der
Flugparameter meistens nicht moglich. Da auch die CFD-Verfahren in vielen Bereichen noch
signifikante Defizite aufweisen und die komplette Physik nicht erfassen, sind
Flugexperimente am Ende der Entwicklungsphase eines Hyperschallflugzeugs bzw. dessen
Komponenten wie des Antriebs von groRer Bedeutung. Das Umfeld eines
Hyperschallflugexperiments ist sehr komplex und der Hyperschallflug hat wegen kurzer
Flugzeiten bedingt durch limitierte Technologien einen instationdren Charakter. Diese
Probleme wurden auch bei den bereits durchgefuhrten Scramjet-Flugexperimenten HyShot
and X-43 festgestellt [1, 2]. Um die Datenbank der Hyperschallflugphysik zu erganzen und
neue facettierte Hitzeschutzsysteme zu qualifizieren, fuhrte das DLR im Jahr 2005 das
Flugexperiment SHEFEX durch [3]. Die DLR Abteilung Windkanale war fir die komplette
Instrumentierung des  Flugexperiments und Qualifizierung von Sensor- bzw.
Hitzeschutzeinheiten zustandig [4].

Abb.1: Sharp Edge Flight Experiment SHEFEX auf einer zweistufigen Raketenkonfiguration und die
Instrumentierung



Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Im Rahmen dieses Projektes soll zuerst eine Gesamtkonfiguration zur Demonstration einer

Uberschallverbrennung wahrend eines Hyperschallfluges definiert werden. Die Scramjet-

Einheit misste mit einer zweistufigen Rakete auf eine Machzahl von mindestens 7

beschleunigt werden, damit in der Brennkammer die richtigen Verhéltnisse fir die

Uberschallverbrennung herrschen kénnen. Der nicht rotationssymmetrische Vorkorper stellt

fir die Beibehaltung der aerodynamischen Stabilitdt der Flugkonfiguration ein Problem dar.

Daher muss zuerst die aerodynamische Wechselwirkung des Experiments mit den

Kontrollflaichen der Rakete genau untersucht werden. Die aerodynamische Auslegung wird

anhand der Windkanalmessungen verifiziert. Weiterhin sind die Definition, Entwicklung und

Integration zuverlassiger Sensoren zur Messung der wichtigsten aerothermodynamischen

Parameter beim Flug sehr wichtig. Hier spielt eine richtige Modellierung der

Sensorumgebung fiir die Thermalanalyse eine groe Rolle. Die einzelnen Arbeitsschritte

dieses Teilprojektes sind:

- Definition der Flugbahn, Flugkonfiguration und aerothermodynamischen Lasten unter
Berlcksichtigung der fur ein Scramjet-Flugexperiment geeigneten Raketenstufen. Dabei
sollen vorwiegend die Erfahrungen des SHEFEX-Flugexperiments und die Daten des
Scramjet-Flugexperiments Hyshot zugrunde gelegt werden. Dann soll die
aerodynamische Stabilitat der Hyperschallflugkonfiguration anhand der
Windkanalexperimente im Hyperschallwindkanal H2K Uberprift und optimiert werden.
Die Schnittstelle zwischen dem Experiment und der Rakete, besonders die Umlenkung
der Disenstromung wird eines der wichtigen Auslegungskriterien sein [5].

- Als nachster Schritt wird ein Instrumentierungskonzept zur Erfassung wichtigster
aerothermodynamischer Parameter wahrend des Fluges erstellt. Im Vorkorper- bzw
Einlaufbereich werden Drucksensoren zur Bestimmung der Anstell-, Schiebe-, und
Rollwinkel (FADS-System) integriert. Die Charakterisierung dieses Systems und die
Entwicklung eines Auswertealgorithmus werden durch Experimente im H2K unterstitzt.
Weitere Warmefluss- und Temperatursensoren, besonders im Brennkammerbereich,
werden in Zusammenarbeit mit den Projekten der Gruppe B ausgewahlt und qualifiziert.

- Ausgehend von den ersten groben aerothermodynamischen Lasten und den Geometrien
einzelner Sensoreinheiten wird die Sensorumgebung mit einer detaillierten Thermal- und
Strukturanalyse untersucht. Diese Analyse wird auch die Fluid-Struktur-Wechselwirkung
bertcksichtigen. Diese Rechnungen werden durch Bodenexperimente an
Sensoreinheiten im lichtbogenbeheizten Windkanal LBK und Brennkammerprifstanden
der Projektgruppe B verifiziert.

Durch seinen Ubergreifenden Charakter hat dieses Projekt einen starken Bezug zu allen

Teilprojekten. Dabei ist eine enge Zusammenarbeit mit den Projekten A8, C5, C6, C7

geplant.

Literatur:
[1 Hass, N.E.; Smart, M.; Allen, P.; Flight data analysis of the HYSHOT Flight #2, AIAA-
2005-3354.

[2] Rausch, V.; McClinton, C.; Sitz, J.; Hyper-X Program Overview, ISABE 99-7213,
1999, Voland, R.T.; Rock, K.E.; et al.; Hyper-X Engine Design and Ground Test
Program, AIAA-1998-1532, 1998..

[3] Gulhan, A., et al; The Sharp Edge Flight Experiment SHEFEX I, A Mission Overview.
5" European Workshop on Thermal Protection Systems and Hot Structures, |,
Noordwijk, Niederlande, 17.-19.5.2006, ESA SP-631, 2006.

[4] Siebe, F.; Gllhan, A.; Barth, T.; Measurement Techniques to Study Flow Phenomena
on SHEFEX |, ODAS-Conference in Gottingen, 17.— 19.10.2007.

[5] Hirschen, C.; Gulhan, A.; Beck, W.; Henne, U.; Experimental Study of the Interaction
between Internal and External Flows of a Scramjet Nozzle using Various Diagnostic
Techniques. Proceedings of the 43" AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint Propulsion Conf.
Exhibit, Cincinatti, USA, 8.7. bis 11.7.2007, AIAA-2007-5088, 2007.



Projekt C2: Numerische Analyse der gekiihlten Expansionsstromung einer Scramjet-
Duse

Betreuer: W. Schroder, E. Kramer

Motivation:

Schubduisen von Hochleistungsantrieben zukunftiger Raumtransportsysteme sind extremen
thermischen Belastungen ausgesetzt. Die Warmebelastungen erfordern entweder neue
Materialien, die die auflergewohnlichen flachenspezifischen Warmestrome aushalten, oder
verbesserte regenerativ gekihlte Systeme. Sofern auf ausschlieBlich konvektiv gekihlte
Systeme zurickgegriffen wird, muss den gestiegenen Warmebelastungen mit erhdhten
Kihlgeschwindigkeiten und einer Kombination von veranderten Werkstoffen mit
gesteigertem Impulsstrom des Kihlfluids begegnet werden. Jedoch sind in den letzten
Jahren auch neue Kihlkonzepte wie die Transpirations- und Effusionskiihlung im Rahmen
der Brennkammer- und Schaufelkiihlung im Turbinenbau untersucht worden, die auch neue
Wege bei der Kihlung von Scramjetdiisen aufzeigen. Diese grundlegenden Ideen werden in
dem vorliegenden Projekt verfolgt.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Zur aktiven Kihlung in Uberschallstrémungen sind in den 60er und 70er Jahren zahlreiche
Untersuchungen durchgefiihrt worden. Entweder wurde aus tangential zur Oberflache
angeordneten Schlitzen [1, 2] oder durch porése Materialien bei stumpfen Koérpern
ausgeblasen [3, 4, 5]. Die fundamentalen Analysen fihrten zu Erkenntnissen, die
vergleichbar mit den Ergebnissen bei der Turbinenschaufelkihlung sind, namlich dass die
Ausblasung die Warmelasten deutlich reduziert und dass durch eine Erhéhung der
Ausblasrate in einem physikalisch sinnvollen Rahmen die Kuhlwirkung verbessert wird. Die
Variation des Kuhlgases bei diesen Untersuchungen zeigte, dass Helium ein effektiveres
Kihlifluid als Luft oder CO, darstellt. Dieses Ergebnis wird auch durch numerische
Untersuchungen bestatigt [6]. Neben den klassischen Kihlkonzepten befassen sich jingere
Forschungen auch mit der transpirativen Kuhlung, die durch deutlich geringere Ausblasraten
gepragt ist [7].

Am Aerodynamischen Institut werden seit Jahren numerische und experimentelle
Untersuchungen auf der Basis der Grobstruktursimulation zur Filmkihlung durchgefihrt [8].
Die Arbeiten beziehen sich sowohl auf den Einfluss der Bohrungsneigung gegeniiber der
umstromten Oberflache, der Bohrungsgeometrie [9], des Dichte- bzw. Temperaturgradienten
zwischen Kuhlfluid und zu kihlender AuRRenstrdbmung, der Impulsrate [10, 11] als auch auf
den Effekt der Oberflachenkontur in der Nahe der Kihlbohrung [12]. Es konnten instationare
Warmespitzen in den Bohrungen nachgewiesen werden, die in der integralen Auswirkung
beim Entwurf von Kuhlungen zu berucksichtigen sind (Abb. 1).

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Im Rahmen dieses Projektes werden grundlagenorientierte Untersuchungen zur Kihlung der
Scramjetdise durchgefihrt. Das Ziel dieser Analysen ist zum einen die Bewertung der
lokalen Kduhleffektivitat, zum anderen die gemittelte Berechnung des gesamten
Stromungsfeldes durch den gekihlten Expansionsteil der Dise. Die Komplexitat der
Geometrie und stromungsphysikalischen Randbedingungen wird schrittweise erhoht, um
eine gesicherte Validierung der Zwischenergebnisse vornehmen zu kdénnen. Zur Bearbeitung
der Fragestellung wird auf ein Large-Eddy Simulations-Verfahren zurlickgegriffen, das
sowohl fur Luft-Luft als auch fir Luft-CO, Kihlungen entwickelt worden ist, so dass
fundamentale Entwicklungsarbeiten beziglich des Strdmungslésers nicht mehr zu vollziehen
sind. Insgesamt sollen in dem Projekt die folgenden Arbeitspakete behandelt werden.

e Zunachst sind Simulationen fir die parallel angeordneten Bohrungen auf einer
Uberschallumstromten Platte vorgesehen. Darauf aufbauend sind flachig angeordnete
Bohrungen zu untersuchen, wobei auch die Ausblasraten und die
Temperaturgradienten zwischen Kihl- und Hauptstrémung zu variieren sind.



Im néachsten Schritt sind die parallel angeordneten Bohrungen mit einer
beschleunigten Aulenstrémung zu analysieren, um den negativen Druckgradienten
in der Dusenstrdomung zu simulieren. Diese Rechnungen sind auf flachige
Anordnungen zu erweitern. Anschlielend ist ebenfalls der Warmeeintrag in die Wand
zu berechnen, um eine lokale Kihleffizienz zu bestimmen.

Basierend auf der lokalen Kuhleffizienz ist eine Wandmodellierung zu entwickeln, die
es gestattet, die Strdmung im gesamten Expansionsteil der Scramjetdise zu
berechnen.

Die Arbeiten sind in Erganzung zur ersten Forderphase vernetzt mit den numerischen und
experimentellen Teilprojekten A7, B1, C1 und C6.

Abb. 1: Wirbelstrukturen im instationaren Stromungsfeld mit Konturierung (oben links) und ohne (oben
rechts); Schnitt durch die Konzentrationsverteilung in der Symmetrieebene der Stromung mit
Konturierung (unten links) und ohne (unten rechts); VR =0.28 und DR=1.53
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Projekt C3: Experimentelle Untersuchung der Diisenstrémung eines Scramjets unter
Berlcksichtigung des Temperaturgradienten zwischen Freistrahl und
AulBenstromung

Betreuer: W. Schroder, H.-P.Kau

Motivation:

Einlaufstrémungen sind bereits vielfaltig experimentell und theoretisch untersucht worden [1].
Im Allgemeinen wird jedoch die Beeinflussung der Einlaufstromung durch die ankommende
Grenzschicht  nur unzureichend oder gar nicht bertcksichtigt. Eine vergleichbare
Problematik stellt sich auch bei der Untersuchung von Disenstromungen ein. Obwohl der
Einfluss der Aufenstrdmung auf den Freistrahl des Disenmodells betrachtet wird, kann die
Expansionsstrémung nur idealisiert dargestellt werden. Insbesondere bei der Untersuchung
einer Single-Expansion Ramp Nozzle (SERN), bei deren Geometrie die fehlende strukturelle
Expansionsrampe durch die Interaktion zwischen Freistrahl und AufRenstromung gebildet
wird, ist flr die Bestimmung von realen Ergebnissen die Abbildung der Au3enaerodynamik
von wesentlicher Bedeutung. Weiterhin ist zu bedenken, dass sich das ausbildende
Stromungsmuster ebenfalls von dem Temperaturgradienten zwischen Disenstrahl und
AuRenstromung abhangt. Die Lage der sich einstellenden VerdichtungsstoRstruktur und
somit der Schubvektor werden durch das Temperaturfeld bestimmt. Diese Fragestellung soll
in diesem Projekt bearbeitet werden.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Single Expansion Ramp Duisen als Teil eines Scramjet Antriebs sind mit einer
Gewichtsersparnis verbunden. Detaillierte Untersuchungen hinsichtlich der Verhaltnisse der
Einlaufstrémungen wurden von Stollery [2] vorgestellt. Komplexere Einlaufdiffusoren wurden
von Goldfeld [3] sowie von Grotowsky et al. [4] diskutiert. Experimentelle Analysen mit Blick
auf die Disenstromung wurden von Zeutzius und Beylich in [5] erlautert. Obwohl in [5] der
Einfluss der AuRenstrémung naherungsweise bericksichtigt wird, werden die
Wechselwirkungen zwischen Dlsenstrahl und Aul3enstromung nicht realistisch erfasst.

Erste Arbeiten, die es ermoglichen, beide Stromungsfelder gleichzeitig und in
Wechselwirkung experimentell zu realisieren, gehen auf Schmitz et al. [6] zurlck. Die
Triebwerksstromung wurde durch kalte Ausblasung mit sechs Triebwerken fur die umstromte
Gesamtkonfiguration simuliert. Die statistischen Wanddriicke im Einlauf sowie die
Pitotdriicke in der Disenstromung wurden gemessen und optische Verfahren zur
Visualisierung der Stromung eingesetzt. Die vornehmlich qualitativen Analysen zeigten, dass
im Windkanal eine gleichzeitige Simulation der Strahlstromung und der Auflenstrémung
sowie deren Interaktion méglich ist.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Ziel des Projektes ist die experimentelle Untersuchung der Wechselwirkung zwischen
Dusenstromung und der Auflenstromung des Raumfahrzeugs fir kalte und heil3e
Strahlstromungen im Trisonik Windkanal des Aerodynamischen Instituts in Aachen. Um
sowohl einen kalten als auch einen heilRen Triebwerksstrahl zu simulieren, wird aufbauend
auf einem existierenden Modell eine neue Konfiguration mit Zufihrungen im Inneren des
Triebwerks entworfen und gefertigt, die es gestattet kalte und heile Luftstrémungen zu
fihren.

Zunachst sollen flr die kalte Triebwerksstrémung, die als Referenzstrdomung analysiert wird,
die Ablése- und Wiederanlegebereiche sowie die StoRlagen anhand der Olanstrichmethode
identifiziert werden. Weitere Differentialinterferometrie- und Farbschlierenaufnahmen sollen
die Stollsysteme, Expansionsfacher und Ablésegebiete verdeutlichen. Anhand von Kraft-
und Momentmessungen, die mit einer 6-Komponenten DMS-Windkanalwaage durchgefuhrt
werden, sollen die aerodynamischen Beiwerte bestimmt werden. Die Ergebnisse dienen
einerseits der detaillierten Analyse z.B. der Abhangigkeit des Schubvektorwinkels von dem



Verhaltnis des Strahlimpulses zum Impuls der Auflienstrdomung und andererseits der
Bereitstellung von Daten zur Validierung von numerischen Untersuchungen. Die
numerischen Verfahren kdnnen im nachsten Schritt verwendet werden, um Strémungen in
dem technisch relevanten héheren Reynoldszahlbereich durchzufiihren.

Erganzend zu den Experimenten der kalten Triebwerkstrémung wird anschliel3end die heilde
Dusenstromung vermessen. Zur Warmestrommessung werden Thermoelemente eingesetzt.
Aufgrund des Temperaturgradienten stellen sich Warmeleitungseffekte im Fluid ein, die eine
andere Vermischung bzw. Wechselwirkung mit der AuRenstrdmung zur Folge haben.
Dementsprechend werden sich die Stoflagen und StoRstrukturen andern, die wiederum
einen Einfluss auf den Schubvektor haben. Um diesen Schubvektor sowie dessen qualitative
Abhangigkeit von dem Impulsverhaltnis zwischen Strahl- und Auflenstrémung auch bei
Berlcksichtigung des Temperaturgradienten vorhersagen zu konnen, sollen die
angestrebten Untersuchungen fiir die HeiRgasstromungen durchgefiihrt werden.
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Projekt C4: Mehrfeld-Formulierung fir gradierte Hochtemperatur-Werkstoffe
Betreuer: B. Kroplin, C.-D. Munz

Motivation:

Die Lebensdauerabschatzung von Scramjet-Zentralkdrper und -brennkammer wird durch die
Uberlagerung von thermischer, chemischer und mechanischer Beanspruchung erschwert.
Bestehende, auf makroskopischer Beobachtung basierende Ansatze, berlicksichtigen die
Interaktion der Einflussfaktoren nur ungenigend und verfigen (ber einen sehr
eingeschrankten Anwendungsbereich.

Um das Lebensdauerverhalten unter komplexen Beanspruchungssituationen abschatzen zu
kénnen, soll in diesem Teilprojekt das lokale Schadigungsverhalten basierend auf der
thermomechanischen Formulierung flr gradierte Werkstoffe [1], die in der ersten Phase des
Graduiertenkollegs entwickelt wurde - in Abhangigkeit von gegebenen Strémungs- und
Temperaturbelastungen - modelliert und im Hinblick auf die Lebensdauervorhersage
untersucht werden. Hierbei werden physikalisch und mikromechanisch motivierte
Modellierungsstrategien entwickelt und auf Faserkeramiken angewendet. Es erfolgt eine
hierarchische Modellierung Uber mehrere Skalen hinweg, wobei mikromechanische
Beobachtungen in Regeln gefasst und in mesoskopische Modelle eingebracht werden. Die
homogenisierten Eigenschaften entsprechen dann dem makroskopischen Materialverhalten
des geschadigten Werkstoffs.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Im Zuge der Wiederverwendbarkeit zeitgemaller Antriebssysteme steigt die geforderte
Einsatzdauer auf das Mehrfache an. Lebensdauerabschatzungen sind aufgrund von
extremen thermischen, chemischen und mechanischen Belastungen sehr aufwendig, meist
empirisch und abhangig von der gewahlten Konfiguration und somit nicht allgemein
Ubertragbar. Fir den Entwurfsprozess stehen diese deshalb bisher nicht zur Verfiigung.
Neue, physikalisch motivierte Ansatze versuchen, die komplexen makroskopischen
Phanomene als Interaktion einfacherer Mechanismen auf feineren Skalen zu erklaren.

Neuartige Hochtemperaturwerkstoffe, wie kohlenstofffaserverstarkte Siliciumcarbid-Keramik
(C/C-SiC), versprechen viele Vorteile. Zurzeit weisen Bauteile aus Faserkeramiken
makroskopisch homogene Eigenschaften in Dickenrichtung auf und haben zumeist eine
Antioxidationsschicht. Das Potenzial dieser Werkstoffe, durch gezielten Aufbau mit
funktioneller Gradierung in Dickenrichtung Materialeigenschaften auf lokale Belastungen zu
adaptieren, ist jedoch noch weitgehend unausgeschépft. Durch die funktionelle Gradierung
kénnen Spannungsspitzen in geschichteten Materialien reduziert werden, womit sich die
Gefahr von Delaminationen verringert, die rasch zum katastrophalen Versagen und Verlust
des Systems fuhren kann [2,3]. Voraussetzung fur den Einsatz beanspruchungsspezifisch
optimierter Materialien ist ein Werkstoffmodell, das neben Festigkeits- auch Lebensdauer-
und Degradationsaspekte erfasst und Uber einen ausreichend groRen Glltigkeitsbereich
verfugt.

Im Rahmen dieses Projektes werden neuartige Modelle zur Abschatzung der Lebensdauer
unter komplexen Beanspruchungssituationen entwickelt. Grundlegender Gedanke ist die
hierarchische Modellierung Uber mehrere Skalen hinweg. Diese Methode Iasst sich
skalenlbergreifend einsetzen, indem mikromechanische Beobachtungen in Regeln gefasst
und in mesoskopische Modelle eingebracht werden. Ihre homogenisierten Eigenschaften
entsprechen dann dem makroskopischen Materialverhalten. Die Vielzahl Uberlagerter
makroskopischer Einflussgroen (wie z.B. Zug-, Druck-, Schubspannungen) reduziert sich
auf der betrachteten Modellierungsskala auf viele einfache Interaktionen. Das verwendete
System kann damit die makroskopische Komplexitdt wiedergeben. Durch diese
Vorgehensweise reduziert sich der experimentelle Kalibrierungsaufwand extrem und die
Werkstoffmodelle verfligen Uber einen weiteren Gultigkeitsbereich. Dadurch kénnen bereits
im Auslegungsprozess Lebensdauer- und Degradationsaspekte bertcksichtigt werden und



eine gezielte Werkstoffoptimierung durchgefiihrt werden — beispielsweise hinsichtlich der
Gefligeeigenschaften, des Verbundaufbaus oder der Gradierung.

Zur Beschreibung von Schadigungsmechanismen, die auf kleinen Skalen wirksam sind, wird
seit einigen Jahren erfolgreich auf die skalenlibergreifende Modellierung zurtickgegriffen. So
entstanden fir C/C-SiC phanomenologische Schadigungsbeschreibungen mittels
Grenzflachen- und mechanismenbasierter Werkstoffmodelle. Ausgehend von friheren
statistischen Arbeiten wurden die makroskopischen Eigenschaften mittels probabilistischer
Ansatze Uber Partikelmethoden gewonnen. Hierzu wurden Diskrete-Elemente- (DE) Modelle
entwickelt [4], bei denen das abzubildende Medium auf interagierende Massepunkte
reduziert wird. Diskrete Elemente haben sich mittlerweile auch als Trager der
mesoskopischen Eigenschaften von Gewebewerkstoffen bewahrt [5] und ihre allgemeine
Eignung zur effizienten Abbildung physikalischer und mikromechanischer Vorgange
bewiesen. Demzufolge kommen sie auch zur Homogenisierung der lokalen Eigenschaften
von funktionell gradierten Werkstoffen zum Einsatz.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele

Innerhalb des Projekts soll die in der ersten Phase entwickelte gekoppelte
Mehrfeldformulierung erweitert werden, so dass das Schadigungsverhalten mitbetrachtet
werden kann. Hierzu werden hierarchische Modellierungsansatze fur Faserkeramiken
entwickelt und fur gradierte Werkstoffe erweitert bzw. modifiziert und numerisch umgesetzt.

Im Einzelnen werden Erkenntnisse aus mikroskopischen DE-Simulationen in die
mesoskopische Modellierung eingebracht und mit Hilfe der Partikelmodelle fur die
Degradationssimulationen implementiert. Des Weiteren werden Ansatze aus dem Bereich
der gekoppelten Mehrfeldprobleme verwendet, und bereits implementierte Festigkeits-
vorhersagen fir Faserverbundwerkstoffe um Degradationsterme und variable Eigenschaften
in Dickenrichtung (Gradierung) erweitert. Dabei wird auf eine im SFB 381 entwickelte
ABAQUS-Toolbox, ein inzwischen kommerziell nutzbares Werkzeug in der
Materialmodellierung, zurlickgegriffen. Gegen Ende des Projekts soll auch die Kalibrierung
der Schadigungs- und Degradationsmodelle an Hand von Literaturergebnissen [6] erfolgen.
Grundsatzliches Ziel ist die Fertigstellung der mesoskopischen und makroskopischen
Modellierung fur Faserkeramiken auf der Materialskala. Durch die Implementierung der
entstandenen Materialbeschreibungen in das kommerzielle FE-Programmpaket in ABAQUS
steht ein umfassendes Entwurfswerkzeug zur Berechnung der Lebensdauer bzw. des
Schadigungsverhaltens bei komplexen Triebwerks-Geometrien zur Verfugung.

Literatur:

[1] S. Brischetto, R. Leetsch, E. Carrera, T.Wallmersperger, B. Kroplin, Thermo-
mechanical bending of functionally graded plates, Journal of Thermal Stresses 31,
286-308 (2008)

[2] V. Birman, L. Byrd, Modeling and analysis of functionally graded materials and
structures, Applied Mechanics Reviews 60, 195-216 (2007)

[3] Y. Oatao, Y. Tanigawa, O. Ishimaru,Optimization of material composition of
functionally graded plate for thermal stress relaxation using a genetic algorithm,
Journal of Thermal Stresses 23, 257-271 (2000)

[4] F. K. Wittel, Diskrete Elemente - Modelle zur Bestimmung der Festigkeitsevolution in
Verbundwerkstoffen, Dissertation Universitat Stuttgart (2006)

[5] D. Ballhause, Diskrete Modellierung des Verformungs- und Versagensverhaltens von
Gewebemembranen, Dissertation Universitat Stuttgart (2007)

[6] G. Busse, B. Kroplin, F. Wittel (Eds.), Damage and its Evolution in Fiber-Composite
Materials, ISD-Verlag (2006)



Projekt C5: Gekoppelte Simulation zur systematischen Konstruktionsoptimierung
von Scramjets

Betreuer: B. Kroplin, M. Behr

Motivation:

Scramjet-Systeme sind insgesamt von grofder Komplexitat. Insbesondere gilt es aber, die
Anforderungen von Festigkeit und Temperatur durch geeignete geometrische Anordnung
und Materialwahl zu befriedigen. Das geforderte geringe Systemgewicht bewirkt zudem,
dass jenseits von klassischen Luftfahrtwerkstoffen auch verstarkt Faserkeramiken in
Betracht gezogen werden.
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Abb.1: X-43A Fahrzeug Design and Fertigung, AIAA-2005-3334, P.Harsha, L.Keel, A. Castrogiovanni, R. Sherrill

Die in diesem Projekt gestellte Aufgabe besteht darin, Methoden fir die optimale Auslegung
fir das im Graduiertenkolleg konzipierte Scramjet-Fahrzeug zu entwickeln. Dieses wird fiir
eine Huckepackmission auf einer Rakete entworfen, wobei die thermischen und
mechanischen Bedingungen berucksichtigt werden sollen. Die Stromungsergebnisse gehen
Uber Randbedingungen ein. Es handelt sich somit um einen Systementwurf mit dem
Schwerpunkt ,thermomechanische Optimierung®. So missen z.B. hohe Temperaturen sowie
rasche Temperaturanderungen in der Brennkammer gekoppelt mit hohen mechanischen
Belastungen beispielsweise beim plotzlichen Druckanstieg durch thermisches Blockieren der
Stromung berlcksichtigt werden. Gleichzeitig missen alle Komponenten moglichst leicht
ausgelegt sein um die Strukturmasse eines flugfahigen Antriebs gering zu halten. Dazu
werden neue Materialien verarbeitet. Diese Problemstellung erfordert eine globale,
gekoppelte Betrachtung des thermisch-mechanischen Gesamtsystems mit Bertcksichtigung
der Warmefllisse und Spannungen, bei der die ausgeflhrten Kopplungen der Komponenten
im Rahmen der Auslegung berlcksichtigt werden kénnen.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Fir die genannte Problemstellung gibt es zwei Zugadnge. Zum einen kann aus einem fiktiven
Kontinuum diejenige Werkstoffverteilung gesucht werden, die die Temperatur- und
Spannungsrandbedingungen erflllt und eine optimale Steifigkeit und einen optimalen
Warmefluss herstellt. Hier gibt es Arbeiten zum rein mechanischen Problem [1,2]. Zum
anderen kann man mit gegebenen Werkstoffen, Halbzeugen und Anschlliissen modular ein
Fahrzeug konstruieren, das dann schrittweise optimiert wird [3,4,5].



Zum ersten Zugang liegen bereits eigene Ergebnisse aus dem Vorgangerprojekt vor. Dort
wurde gezeigt, dass es mit klassischen Optimierungsverfahren mdglich ist, die
Materialverteilung thermomechanisch optimal unter Maximierung der Steifigkeit zu gestalten,
s. Fig. 2.a-c

E

a) System b) Optimierung A c) Optimierung B d) Graph e) Bauteil
Abb. 2: Thermomechanisches System Objektdarstellung eines Bauteils

Zum zweiten Zugang wurden regelbasierte Vorgehensweisen - urspriinglich eine Domane
der kiunstlichen Intelligenz (KI) - bereits auf verschiedenen Gebieten des Ingenieurentwurfs
erfolgreich eingesetzt; eine umfassende Ubersicht hierzu gibt [3]. Die am ISD auf diesem
Gebiet verfolgten Arbeiten betonen in diesem Zusammenhang generische Aspekte des
Systementwurfs [4]. Hierzu wurden Ansatze untersucht, die durch eine Trennung von Syntax
und Semantik eine systematische Verarbeitung von Entwurfsprozessen auf formeller und
damit automatisierbarer Ebene erlauben [5]. Die verarbeitbaren Entwurfsprozesse umfassen
insbesondere die Synthese von Gesamtsystemen als interdisziplinare Antwort auf
disziplindre Berechnungs- und Bewertungsergebnisse. Dies schliet Parametrisierung und
Umkonfiguration (Topologiednderungen) mit ein.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Beide Zugange sind zurzeit disjunkt. In diesem Projekt soll der Ansatz verfolgt werden, die
optimierten Werkstoffverteilungen mittels inverser Identifikation in Halbzeuge, Profile und
Anschlisse zu Uberfihren so dass diese in dieser Objektdarstellung weiter optimiert werden
kdnnen und einem Fertigungsprozess zuganglich werden. Die Abbildung geschieht dann als
mehrdimensionales (semantisches) Netzwerk von interagierenden Objekten, s. Fig.2.d-e.
Diese Darstellung erlaubt dann auch, die Diversifikation hinsichtlich moderner Werkstoffe
(CFK, C/C-Sic) sowie weitergehende Schadigungs- und Lebensdauerbetrachtungen [7]
anzustellen, die stark von der lokalen Geometriegestaltung abhangen. Dazu werden die
verschiedenen Berechnungsprogramme an die Darstellung angeschlossen, so dass eine
durchgangige Berechnungskette entsteht. Fur die Gesamtbewertung koénnen dann
Bewertungstools [6] eingesetzt werden.
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Projekt C6: Thermalhaushalt von Hyperschallantriebssystemen
Betreuer: H.-P. Kau, J. v. Wolfersdorf

Motivation:

Fir die Auslegung eines luftatmenden Antriebssystems, das im Hyperschallregime operieren
soll, existiert eine Vielzahl von EinflussgroRen. Eine der wichtigsten ist die enorme
thermische Belastung der Struktur bei den hohen Fluggeschwindigkeiten. Durch den Aufstau
der Luft am Fluggerat erwarmt sich, je nach Fluglage, das Gas auf Temperaturen von bis zu
2000-3000K. Die Brennkammersektionen werden dabei durch noch zusatzlich zugeflhrte
Verbrennungsenergie am starksten belastet. Eine genaue Untersuchung der Warmestrome
innerhalb der Struktur und gegebenenfalls deren Beeinflussung ist ein entscheidender Faktor
fur die Realisierung eines Scramjet-Triebwerks.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Bei jlungsten Flugtestkampagnen, wie dem Hyper-X Projekt der NASA oder dem US-
australischen Gemeinschaftsprojekt HyCAUSE, um die bekanntesten zu nennen, wurden
erfolgreich Scramjet-Demonstratoren im Flug untersucht [1, 2]. Die Testzeiten liegen hier in
der Groflenordnung von maximal einigen Sekunden. Die Flugobjekte sind durch den Einsatz
modernster, keramischer Werkstoffe und neuester Fertigungstechnologien in der Lage den
extremen thermischen Belastungen flir diese relativ kurzen Betriebsdauern standzuhalten.
Eine genaue Kenntnis der einerseits auftretenden Belastungen und der andererseits zu
erwartenden Material- und Bauteilfestigkeiten ist Voraussetzung fur eine erfolgreiche
Mission. Oft werden spezielle Simulationsprogramme eingesetzt, die mit Hilfe von
bodengebundenen Prifstdnden entwickelt und validiert wurden, um diese Informationen
frihzeitig zu erhalten. Am institutseigenen Subscale-Raketenbrennkammerprufstand des
LFA wurden bereits 2005 im Rahmen eines von der bayerischen Forschungsstiftung
finanzierten Projektes keramische Bauteile solchen so genannten Heilgastests unterzogen
(siehe Abbildung 1) [3].

Abb. 2: Heil3gastest einer keramischen Komponente.

Momentan werden als Teilprojekt des EU-Vorhabens ATLLAS (Aerodynamic and Thermal
Load Interactions with Lightweight Advanced Materials for High Speed Flight), das sich mit
der Machbarkeit eines Hyperschalltransportsystems beschaftigt, konvektiv und transpirativ
gekihlte Keramikwerkstoffe fir den Einsatz in Raketen und Hyperschalltriebwerken am
Prifstand des LFA untersucht. Das inhouse Tool ,thermtest’, mit dessen Hilfe der
Thermalhaushalt einer gekihlten Raketenbrennkammer transient berechnet werden kann,
wurde hierbei weiterentwickelt [4]. Neben diesen Aktivitdten wurde parallel ein Programm
speziell zur Leistungsvorhersage von Scramjet-Antrieben implementiert. Basis der



Simulationen sind hierbei  Modelle, die mit Messdaten und Erfahrungen aus dem
Graduiertenkollegs 1095 wie auch aus dem Sonderforschungsbereich 255 erstellt wurden.
Die Daten aus den Verbrennungsuntersuchungen des Teilprojektes B8, das ebenfalls am
LFA bearbeitet wurde, waren hier Ausgangspunkt flr die rechnergestitzte Simulation der
Vorgéange in einer Uberschallbrennkammer. Wichtige Beitrdge wurden ebenfalls von anderen
Teilprojekten des Graduiertenkollegs erbracht.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Eine groRle zukinftige Herausforderung wird sein, die mdglichen Betriebszeiten der
Scramjet-Antriebe soweit zu verlangern, bis der als Fernziel angestrebte kontinuierliche
Betrieb dieser Antriebsart mdglich sein wird. Ein entscheidender Faktor ist dabei der interne
Thermalhaushalt des Antriebssystems. Ziel dieses Projektes ist es, Uber die rein aero-
thermodynamische Auslegung des Gaskanals hinaus Lésungen fir die leistungsoptimale
Einbindung eines Systemwarmehaushalts zu erarbeiten, die einen kontinuierlichen Betrieb
ermoglichen wirden. Die Energierickfiihrung in den Kreisprozess durch Verwendung des
Brennstoffs als Kuhimedium ist dabei ein auf der Hand liegender Aspekt. Die Entwicklung
ausgefeilter und komplexer Energiefuhrungen innerhalb des Systems bedingt die Fahigkeit
das Antriebskonzept zur Ganze simulieren zu kénnen. Mit den beiden am LFA entwickelten
Tools bestehen die Grundlagen fir diese Aufgabe bereits. Eine Kombination beider
Programme soll in der Lage sein, sowohl fundierte Leistungsvorhersagen fur das maogliche
Antriebssystem zu liefern als auch die thermischen Belastungen der eingesetzten Strukturen
zu berechnen. Dies dient u.a. flr die Projekte C4 und C5, die sich mit der detaillierten
Schadigung des  Systems  befassen. Die  eingesetzten =~ Werkstoffe  und
Werkstoffkombinationen, der Strukturaufbau des Antriebs sowie die Gaskanalgeometrie
muissen in enger Abstimmung mit den anderen Teilprojekten des Graduiertenkollegs
entwickelt, ausgewahlt und optimiert werden. Dieses Projekt kann deshalb eine integrative
Stellung innerhalb des gesamten Kollegs einnehmen.
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Projekt C7: Modellierung eines Scramjet — Antriebes: Auslegung eines
Gesamtsystems bestehend aus Tragerrakete und Versuchstrager

Betreuer: S. Staudacher, H. P. Kau

Motivation:

Im Rahmen der Konfigurationsentwicklung des geplanten Scramjets werden auch Missionen
diskutiert, die mit Hilfe von Tragerraketen durchgefihrt werden kénnten. Fir die hierbei
durchzufiihrenden interdisziplinaren Untersuchungen ist notwendig, den Scramjet — Antrieb
so zu modellieren, dass ein solches Modell als Teil einer effizienten Simulation der
komplexen Gesamtkonfiguration einsetzbar ist. Die im Rahmen dieses Graduiertenkollegs
geleisteten Vorarbeiten im Bereich der probabilistischen Auslegung haben gezeigt, dass die
zur Auslegung eines Scramjets notwendigen hoéherwertigen Verfahren in einer integralen
Beschreibung des Gesamtsystems auf Grund des damit verbundenen Rechenaufwandes
derzeit noch schwer einsetzbar sind. Es muss daher angestrebt werden, die Ergebnisse
héherwertiger Verfahren so aufzubereiten, dass diese in ein Auslegungsverfahren fiir das
Gesamtsystem erganzend integriert werden kénnen und somit eine Auslegung des
Gesamtsystems maoglich wird.

Stand der Forschung und eigene Vorarbeiten:

Das Institut fir Luftfahrtantriebe hat in eigenfinanzierten Arbeiten und in Arbeiten fir den
SFB 259 hochintegrierte  Antriebssysteme flr zweistufige, transatmosphéarische
Raumtransportsysteme mit neu entwickelten, modularen, multidisziplindren Rechenverfahren
untersucht [1-4]. Mit diesen Verfahren wurden grundsatzliche Auslegungen der Antriebs-
systeme und Optimierungen flir vorgegebene Transportsysteme und deren Missionen
durchgefihrt. Mehrere Konfigurationen kombinierter Antriebssysteme wurden dabei
untersucht. Auf Basis dieser Vorarbeiten wurde am Institut fur Luftfahrtantriebe ein System
zur probabilistischen Auslegung eines Scramjet Antriebs geschaffen und erste mit diesem
System erzielte Ergebnisse bereits publiziert [5, 6]. Diese Ergebnisse dokumentieren die
hohe Nichtlinearitdt des auszulegenden Systems und dessen Sensitivitat auf kleine
Anderungen in den Anstrdm - und Flugbedingungen. Dariiber hinaus wird deutlich, dass
Auslegungsvarianten mit hohen erwarteten Nettoschiben zu hohen Streuungen im
erwarteten Ergebnis fihren und dartber hinaus das Risiko thermischen Sperrens erhdhen.
Diese Vorarbeiten haben auch die Notwendigkeit zur Verwendung hdéherwertiger Verfahren
im Rahmen einer sogenannten “"Tip to Tail"”" Berechnung unterstrichen. Der mit einem
solchen Rechenverfahren verbundene Aufwand an Rechenzeit ist bekannt. Zum jetzigen
Zeitpunkt erscheint es nicht sinnvoll das existierende Verfahren im Rahmen einer Auslegung
des Gesamtsystems bestehend aus Tragerrakete und Scramjet — Versuchstrager
einzusetzen. Fur diese Zwecke ist daher eine effizientere Modellbildung zu erarbeiten.
Entsprechende Ansatze wurden am Institut flr Luftfahrtantriebe schon als Vorarbeit gepruift.

Wissenschaftliche Fragestellung und Projektziele:

Das wesentliche Ziel des vorliegenden Projekts besteht in der Erarbeitung einer effizienten
Modellbildung des Scramjet — Antriebs, welche sowohl zur effizienten numerischen
Darstellung des multidimensionalen Auslegungsraumes eines Scramjet Antriebs als auch zur
Nachrechnung geeignet ist. Es ist hierbei zu Uberprifen, inwieweit auf die Verfahren der
Triebwerksleistungsrechnung aufgebaut werden kann. Diese etablierten Rechenverfahren
erlauben sowohl Auslegungsrechnungen als auch Nachrechnung und iterative Analysen von
Triebwerken. Die dort verwendeten Methoden sind jedoch mit den zur “"Tip to Tail™”
Rechnung erforderlichen héherwertigen Verfahren nur schwer zu koppeln. Erste Ansatze
hierzu sind in [5] zu finden. Wahrend fir die Auslegung die Abbildung der Auslegungsraume
der Komponenten Uber Methoden wie “Response Surface Modelling”™ (RSM) erfolgen
kénnte, muss die damit ermittelte Konfiguration Uber Ahnlichkeitskennfelder einer
Nachrechnung zuganglich gemacht werden. Es entsteht somit ein hybrides Verfahren, das
die Wechselwirkung zwischen Response Surface und Ahnlichkeitskennfeld abbilden muss.
Die Gesamtoptimierung des auszulegenden Versuchstragers und die dazu verwendeten



Verfahren werden die Wahl des Verfahrens wesentlich beeinflussen. Dartber hinaus sind die
Méglichkeiten eines solchen Verfahrens an denen des vorhandenen ““Tip to Tail™”
Verfahrens zu messen. Das gewahlte Verfahren soll daher an einer Beispielkonfiguration
demonstriert und mit dem existierenden “"Tip to Tail"” Verfahren verglichen werden ( Abb. 1).
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Abb. 1: Aufbau des existierenden "“Tip to Tail”” Verfahrens

Da ein solches Verfahren auch mit probabilistischen Methoden koppelbar ist wird damit
angestrebt den Begriff des “"Robust Design”” vom Auslegungspunkt auf die gesamte Mission
des Antriebes auszudehnen. Zur Schatzung der modellspezifischen (epistemischen)
Unsicherheit sollen die "Polynomial Chaos"-Methode oder die "Stochasitc Collocation"-
Methode angewandt werden [7], [8]. Der "Polynomial Chaos"-Ansatz beruht auf einer
spektralen Darstellung der stochastischen Antwortfunktion durch bestimmte Polynome.
Diese Polynome entsprechen den Wahrscheinlichkeitsdichtefunktionen. Fir eine
gaussverteilte Grolie ergibt sich beispielsweise ein Hermite-Polynom, dessen Koeffizienten
sich durch eine Galerkin-Projektion iterativ berechnen lassen. Ebenso geeignet ist die
"Stochastic Collocation"-Methode, die zwar ebenfalls auf einem spektralen Ansatz beruht,
aber speziell fur nichtlineare Problemstellungen anzuwenden ist. Diese Methode sieht die
Nutzung von speziellen Punkten vor, in denen das Problem deterministisch geldst wird. Flr
diese sog. "Collocation Points" wirden sich hochwertige numerische Simulationen oder
Windkanalexperimente aus den anderen Projekten anbieten. Durch die spektrale Darstellung
der Parameter lasst sich theoretisch auch die zwar exakte, aber aufwandige Monte-Carlo-
Methode ersetzen. Statt der derzeit erforderlichen 5000 Runs im Auslegungspunkt kénnten
dann wenige 100 ausreichend sein. Dies er6ffnet die Mdglichkeit die Untersuchung des
Gesamtsystems Uber eine Flugmission durchzufiihren.
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