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Aero-thermodynamische 
Auslegung eines  

Scramjet-Antriebssystems  
für zukünftige  

Raumtransportsysteme
Das Graduiertenkolleg (GRK) 1095

In den letzten Jahren wurden international große Anstrengungen unternommen, um für ein 

hyper schallschnelles Fluggerät ein luftatmendes Antriebssystem, basierend auf einem Scramjet 

(Supersonic combustion Ramjet), zu entwickeln. Bei diesem Gerät muss anders als bei einer 

Rakete der Oxidator nicht mehr mitgeführt werden, da der Luftsauerstoff für die Verbrennung 

benutzt werden kann. Dies führt bei hohen Fluggeschwindigkeiten dazu, dass in der Brenn-

kammer Überschallströmung herrscht. Um die sehr aufwendige Technologie erproben zu 

 können, werden weltweit entsprechende Untersuchungen an Demonstratoren durchgeführt.

1. EINLEITUNG

Zurzeit werden bei den Versuchen weltweit unterschied-
liche Typen von Erprobungsträgern eingesetzt. Zum 
 einen handelt es sich bezüglich des Designs um hyper-
schallschnelle Fluggeräte, die in aller Regel von einer kon-
ventionellen Rakete auf die entsprechende Flugmachzahl 
beschleunigt werden und danach mit Hilfe des eigenen 
Scramjet-Antriebes einen Flug durchführen sollen. Hier 
sind einerseits das amerikanische Hyper-X (X-43) Pro-
gramm der NASA und das militärische X-51 Programm, 
andererseits das europäische Testprogramm LEA zu nen-
nen. Zum anderen handelt es sich bei den Erprobungsträ-
gern um reine Demonstrator Systeme wie beim russischen 
KHOLOD Hypersonic Flight Lab, einer Kombination aus 
rotationssymmetrischem Scramjet und Rakete, wobei es 
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Zweistufiges Raumtransporterkonzept mit scramjet-angetriebener Unterstufe.  
© Deutsche Forschungsgemeinschaft (DFG)
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For future, reusable space transportation systems, as well as for hypersonic flight vehicles 
the use of an air breathing propulsion system with supersonic combustion is the main prob-
lem to be solved concerning the design and the overall vehicle design. In this context only 
the use of a scramjet-propulsion system meets all the aerodynamic and gas dynamic require-
ments and offers a real alternative towards the classical rocket driven systems. Accordingly, 
the main scientific objective of all the projects networked within the Research Training 
Group is the design and the development of a scramjet demonstrator engine using neces-
sarily different experimental and numerical procedures and tools, provided by the involved 
scientists. Several partly coupled problems on different scientific areas like aero- and gas 
dynamics, thermodynamics with focus on supersonic combustion and material research par-
ticularly to make fibre composites applicable for the highly thermal stressed combustion 
chamber. At the same time several projects are dealing with the analysis of the total sys-
tem, enabling therefore the very complex integration of all single components of the scram-
jet demonstrator engine. One particularity of this Research Training Group is the involve-
ment of three German universities as well as the DLR. Thus, scientists of the Universität 
Stuttgart, the RWTH Aachen, the TU München and the DLR Köln are working together 
on the scramjet field.

hier nicht zur Trennung der beiden Syste-
me kommt, sondern die Rakete für die ge-
samte Flugzeit Schub erzeugt.

Eine weitere Versuchsmöglichkeit besteht 
aus einem reinen Scramjet-Demonstrator 
in Kombination mit einer Rakete. Damit 
wird der Demonstrator auf eine entspre-
chende Höhe gebracht, trennt sich im 
Scheitelpunkt der Flugparabel von der Ra-
kete ab und beschleunigt alleine durch die 
Gravitation im freien Fall auf die zum Be-
trieb des Scramjets notwendige Geschwin-
digkeit. Diese Erprobungsmethode wurde 
z.B. im australischen HyShot-Projekt be-
nutzt. Beim französischen PROMETHEE 
Programm handelt es sich um ein nationa-
les, militärisches Hyperschall-Antriebs-
konzept. Erste Windkanaltest wurden in 
Frankreich und Russland (ITAM) durch-
geführt, die Flugerprobung steht noch 
aus. Grundlegende Untersuchungen hier-
zu wurden im Rahmen des JAPHAR-Pro-
gramms gemacht, bei dem neben der 
ONERA auch das Deutsche Zentrum für 
Luft- und Raumfahrt (DLR) beteiligt war.

Die Auflistung der zur Zeit mit großem wis-
senschaftlichen und finanziellen Einsatz 
durchgeführten Projekte auf dem Gebiet 
der Scramjet-Technologie zeigt, welchen 
hohen internationalen Stellenwert die 
Forschung auf diesem Gebiet besitzt, ins-
besondere im Hinblick auf die Entwick-
lung eines zukünftigen hyperschallschnel-
len Fluggeräts, sei es als Unterstufe für ein 
modernes rückkehrfähiges Raumtrans-
portsystem oder als Hyperschallflugzeug 
selbst (01). Auf dem Gebiet der Entwick-
lung eines Hyperschallflugzeugs ist das 
euro päische Projekt LAPCAT besonders zu 
erwähnen.

Mit der Einrichtung des Graduiertenkollegs 
1095 (GRK) „Aero-thermodynamische 
Auslegung eines Scramjet-Antriebssystems 
für zukünftige Raumtransportsysteme“ 
entstand in Deutschland im Jahr 2005 ein 
Arbeitsteam, das aufgrund der vorhande-
nen Expertise in der Lage ist, einen ganz 
entscheidenden Beitrag auf dem Gebiet 
der Scramjet-Antriebssysteme zu leisten. 
Die Basis dieser Qualifikation bildet das in 
früheren Sonderforschungsbereichen erar-
beitete und in hohem Maße international 
anerkannte und geschätzte Grundlagen-
wissen sowie das bereits in starkem Maße 
vorhandene „wissenschaftliche Netzwerk“ 
zwischen der Universität Stuttgart, der 
RWTH Aachen, der TU München und 

dem DLR. Dieser Sachverhalt bildet 
gleich zeitig auch den Hauptvorteil gegen-
über den anderen internationalen Akti-
vitäten auf diesem Gebiet. Durch die 
 erfolgreichen Vorarbeiten wurden hier 
„Werk zeuge“ und Vorkenntnisse geschaf-
fen, deren Anwendung durch das vor-
liegende Graduiertenkolleg nun weiter 
konkretisiert wird. Zusätzlich ergibt sich 
die Möglichkeit, diese Grundlagen in die 
Ausbildung der Stipendiaten zu über-
führen und somit eine sehr positive Aus-
gangsbasis für weitere und tiefergehende 
Forschungsarbeiten zu schaffen.

Die im Rahmen eines Kollegs gegebene enge 
Zusammenarbeit der einzelnen Gebiete 
 eröffnet auf hervorragende Art und Weise 
die Möglichkeit, Problemstellungen zu be-
arbeiten, die sich hinsichtlich der Konkre-
tisierung des erworbenen Grundlagen-
wissens ergeben. Vordergründig können 
jedoch auch Fragen behandelt werden, die 
sich ergeben, wenn es zur Kombination 
der auf den einzelnen Teilgebieten erwor-
benen Ergebnisse kommt. Hierbei muss 
klar herausgestellt werden, dass es im Hin-
blick auf einen operationell arbeitenden 
Scramjet-Antrieb nicht möglich ist, Ein-
zelkomponenten getrennt zu entwickeln. 
Sobald der Schritt von isolierten Simula-
tionen und Laborversuchen hin zu einem 
konkreten Demonstrator gemacht wird, 
müssen alle Komponenten wie Zentral-
körper, Einlauf, Isolator, Brennkammer 
und Schubdüse im engen Verbund, direkt 

SUMMARY



THEMENHEFT FORSCHUNG FLYING82

gekoppelt entwickelt werden. Diese von 
der technischen Seite her vorgegebene 
 Integration wird von der Projektarbeit in-
nerhalb des Graduiertenkollegs direkt auf-
genommen und umgesetzt.

2.  DAS GRADUIERTENKOLLEG
2.1 Das Grundkonzept

Die Basisauslegung des Scramjet-Antriebs-
systems sieht zunächst einen mehr zwei-
dimensionalen Flugkörper vor, bestehend 
aus einem Vorkörper in der Form eines 
langgezogenen Doppelkeils, einem Dop-
pelrampeneinlauf mit sehr moderaten 
Rampenwinkeln, einem sich anschließen-
den Strömungskanal (Isolator), einer 
Brennkammer zur Überschallverbren-
nung sowie einer Schubdüse. Als Schub-
düse ist eine sogenannte SERN-Düse 
 (single expansion ramp nozzle) vorgese-
hen. Die äußere geometrische Form sowie 
die Basisabmessungen ergeben sich aus der 
Anforderung, dass dieses Antriebskonzept 
als ferne Zielsetzung auf einer Rakete 
 fliegen soll. Hierbei ist vorgesehen, dass 
der Flugkörper mit der Rakete auf eine 
entsprechende Höhe gebracht wird und 
sich im Scheitelpunkt der Flugbahnpara-
bel von der Rakete trennt. Allein durch 
den freien Fall zurück zur Erdoberfläche 
erfolgt die Beschleunigung auf die zum 
Betrieb des Scramjets notwendige Ge-
schwindigkeit. Sobald dann der notwen-
dige Staudruck erreicht ist, erfolgt die 
Zündung. Die in der Brennkammer er-
zielte Überschall verbrennung dauert,  
je nach angestrebter Ausgangsflughöhe, 
einige Sekunden.

Um das Projekt möglichst nahe an einem 
konkreten Anwendungsfall orientieren zu 
können, wurde ein solcher Flugversuch 
bei der Auslegung des Demonstrators an-
gezielt, wenngleich ein konkreter Einsatz 
im Rahmen des Graduiertenkollegs nicht 
vorgesehen ist. Entsprechend werden 
flugmechanische Fragestellungen zur Sta-
bilität und zur Lage-Bahnregelung im 
Gra duiertenkolleg nicht behandelt. Den-
noch besteht so die Möglichkeit, ein für 
alle  Projektpartner gültiges und gleichzei-
tig anwendungsorientiertes Leitkonzept 
zu definieren (01). Als erster Auslegungs-
fall wurde zunächst ein stationärer Flug-
zustand in einer Höhe von ca. 30 Kilome-
tern bei einer Flugmachzahl von M = 7 
an genommen.

2.2 Aufbau des Graduiertenkollegs

Die Hauptzielsetzung des Graduiertenkol-
legs ist die aero-thermodynamische Aus-
legung eines Scramjet-Antriebssystems, bei 
dem alle Elemente eines kompletten An-
triebssystems wie Vorkörper, Einlauf, Iso-
lator, Brennkammer und Schubdüse in-
tegriert und auf die konkrete Verwendung 
hin ausgerichtet sind. Zusätzlich werden 
thermomechanische Fragestellungen hin-
sichtlich eines geeigneten hochtempera-
turfesten Brennkammermaterials sowie 
numerische Analysen des Gesamtsystems 
durchgeführt. Das beschriebene Scramjet-
Antriebskonzept soll, wie bereits erwähnt, 
zunächst als eine Art „Leitkonzept“ die-
nen. Die Durchführung eines tatsächli-
chen Flugversuchs ist nicht Gegenstand 
dieses Graduiertenkollegs. Dennoch dient 
der mittels einer Rakete beschleunigte De-
monstrator als gemeinsames Leitkonzept, 
um die Kräfte der einzelnen Teilprojekte 
innerhalb des Graduiertenkollegs am 
 konkreten Anwendungsfall zu bündeln. 
Um dieses gemeinsame Vorhaben verwirk-
lichen zu können, ergeben sich für die 
 einzelnen Teilprojekte individuelle Ziele, 
die jedoch in hohem Maße miteinander in 
Wechselwirkung stehen und entsprechend 
gut miteinander abgestimmt wurden.

Im Bereich der Vorkörperumströmung 
muss auf experimentellem und numeri-
schem Weg geklärt werden, welchen Ein-
fluss die spezielle geometrische Form des 
Vorkörpers auf die Zuströmrandbedin-
gungen des Einlaufes und somit auf die 
Luftzufuhr zum eigentlichen Triebwerk 
hat. Hierzu soll eine genaue Analyse des 
jeweiligen Grenzschichtzustandes unter 
Berücksichtigung der Strömungszustände 
bei geometrisch verschiedenen Vorkörper-
geometrien und Anströmzuständen 
(Machzahl, Reynoldszahl) untersucht 
werden, um somit die Zuströmrandbedin-
gungen für die räumlich konzentrierte 
Kompression an den sich anschließenden 
Verdichtungsrampen festlegen zu können, 
was sowohl für die experimentelle als auch 
numerische Behandlung aller stromab 
stattfindenden Vorgänge von sehr großer 
Bedeutung ist.

Die Schnittstelle zum eigentlichen Einlauf 
und dem sich direkt anschließenden Isola-
tor ergibt sich aus der Fragestellung nach 
dem wechselseitigen, strömungsphysikali-
schen Einfluss der 3D-Zentralkörpergrenz-
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schicht auf den Rampeneinlauf. Hierbei 
soll zunächst das Problem der Stabilität 
des sich bildenden Stoßsystems (Stoß-
oszillation) infolge der ankommenden  
3D-Grenzschicht sowie die hier speziellen 
Fragestellungen hinsichtlich der Stoß-
Grenzschicht-Wechselwirkung erforscht 
werden.

Der Einlauf selbst, bestehend aus Doppel-
rampe und Einlauflippe, sowie der sich an-
schließende Isolator werden hinsichtlich 
eines optimalen Druckrückgewinns zur 
Erzielung eines für die Brennkammer 
günstigen Eintrittsdruckes sowie unter 
 Berücksichtigung der speziellen Anforde-
rungen des Demonstrators ausgelegt und 
optimiert. Maßgebende Forderungen sind 
hier die Untersuchung des Startverhaltens 
des Einlaufs, Veränderungen der An-
strömzustände durch kleine Schiebe- und 
Anstellwinkel sowie Effekte, die den Mas-
senstrom durch das Triebwerk betreffen 
(Spillage).

Die Brennkammer stellt den Kern des Pro-
jekts dar. Das Hauptziel ist hierbei die 
 Auslegung einer Brennkammer zur Über-
schallverbrennung unter den geometri-
schen Gegebenheiten des Scramjet-An-
triebssystems. Es soll gezeigt werden, dass 
es möglich ist, eine stabile und technisch 
einwandfreie Überschallverbrennung auch 
außerhalb optimaler Laborbedingungen zu 
realisieren. Hierzu werden sowohl experi-
mentelle als auch numerische Untersu-
chungen durchgeführt. Die Untersuchun-
gen zur Überschallverbrennung sind sehr 
vielfältiger Natur. Hierbei werden der Ein-
fluss der Turbulenz-Chemie Interaktion 
auf das Zündverhalten sowie numerische 
Untersuchungen zur Flammstabilisierung 
in der Überschallflamme untersucht. 
Gleichzeitig werden aber auch Probleme 
der Wärmeübertragung an Zentralkörpern 
innerhalb der Brennkammer untersucht.

Schließlich wird die Schubdüse entspre-
chend den durch die Brennkammer vor-
gegebenen Randbedingungen hinsichtlich 
der Schuberzeugung an einem realen 
Flugkörper angepasst sowie experimentell 
und numerisch optimiert. Als integrieren-
des Element über alle Teilprojekte wird 
eine Gesamtsystemanalyse durchgeführt 
und andauernd erweitert und aktualisiert, 
die das Bindeglied zwischen allen behan-
delten Einzelfragestellungen darstellt.

Um die vorgegebenen Ziele erreichen zu 
können, aber auch um zu handhabbaren 

Verbundstrukturen zu gelangen, war es 
zweckmäßig, die Projekte des Graduierten-
kollegs in drei Gruppen einzuteilen, die 
sich an den unterschiedlichen Schwer-
punkten des Forschungsprogramms orien-
tieren:

• Projektgruppe A: „Aero-thermodynami-
sche Fragestellungen“ (mit acht Teilpro-
jekten),

• Projektgruppe B: „Verbrennung“ (mit 
acht Teilprojekten),

• Projektgruppe C: „Abströmung und Sys-
temanalyse“ (mit sieben Teilprojekten).

Die Zusammenarbeit zwischen den einzel-
nen Projekten ist äußerst eng, da wegen 
der extrem nichtlinearen Kopplung aller 
Teile eines Scramjets nur gemeinsam ein 
funktionsfähiges Gesamtsystem erzeugt 
werden kann.

2.3 Studienprogramm

Das GRK 1095 verfolgt zwei globale Ziele, 
um eine kürzere Promotionsdauer zu er-
reichen. Zum einen soll eine zu starke 
Spezialisierung durch die Integration in-
terdisziplinärer Elemente vermieden und 
damit die Ausbildungsqualität verbessert 
werden. Es wird besonderes Gewicht auf 
die Vermittlung von modernem Grund-
lagenwissen aus den Bereichen der Inge-
nieur- und Naturwissenschaften sowie der 
Mathematik gelegt, wobei der Anwen-
dungsbezug erhalten bleibt. Zum anderen 
soll durch ein gezieltes Ausbildungspro-
gramm eine Reduktion der Promotions-
dauer von bisher fünf auf drei Jahre er-
möglicht werden. Das Studienprogramm 
berücksichtigt dabei die Erfahrungen frü-
herer Graduiertenkollegs, schreibt sie fort 
und ergänzt sie um neue Elemente, die 
zum einen der verschärften Wettbewerbs-
situation um exzellente Absolventen 
Rechnung trägt und zum anderen die stei-
gende Bedeutung von Auslandserfahrung 
berücksichtigt. Besonderer Wert wird auf 
folgende Elemente gelegt:

• Individuelles Ausbildungsprogramm mit 
vertiefenden Lehrveranstaltungen,

• Ringvorlesungen der am Kolleg beteiligten 
Wissenschaftler und Gäste,

• Blockkurse und Summerschools,
• Vorträge auswärtiger Dozenten,
• Doktorandenkolloquien,
• Klausurtagungen.
 Diese bewährten Elemente werden um 

vier neue Elemente ergänzt:
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• Für alle Stipendiaten wird ein etwa halb-
jähriger individuell konzipierter Auslands-
aufenthalt angestrebt.

• Durch die Kollegiaten zu organisierende 
Studienprogrammelemente zur Förde-
rung der Selbständigkeit (Seminartage, 
 Internet-Kommunikations-Elemente).

• Einrichtung eines beratenden Industrie-
forums.

• Einbindung eines externen Patentanwal-
tes, der Verwertungsmöglichkeiten auf-
zeigt.

Die Betreuer des Kollegs stammen von der 
Universität Stuttgart (M. Aigner, P. Ger-
linger, E. Krämer, B. Kröplin, C.D. Munz, 
S. Staudacher, J. von Wolfersdorf, B. Wei-
gand), der RWTH Aachen (H. Olivier,  
W. Schröder, M. Behr), der TU München 
(H.P. Kau, T. Sattelmayer, N. Adams) und 
dem DLR Köln (A. Gülhan). Es findet eine 
intensive web-basierte Kommunikation 
statt. Eine besondere Bedeutung kommen 
in dem Graduiertenkolleg den Postdoc 
Stellen zu. Diese Personen übernehmen 
eine stark koordinierende Funktion inner-
halb des Graduiertenkollegs.

3. AUSGEWÄHLTE ERGEBNISSE

Im Folgenden werden einige ausgewählte 
 Ergebnisse des GRK 1095 vorgestellt. Die 
Beschreibung der Ergebnisse beinhaltet 
 jeweils die Bezeichnung des Projekts und 
die Angabe der Stipendiaten und Betreuer. 
Hierbei werden aus den zahlreichen Ergeb-
nissen nur einige ausgewählt, die an der 
Universität Stuttgart erzielt wurden.

Detailliertere Angaben zum GRK 1095 findet 
der Leser unter www.uni-stuttgart.de/
itlr/graduierten bzw. in Publikationen 
zum Graduiertenkolleg [1, 2].

Projekt A2
• Experimentelle Untersuchungen zu 

Phänomenen der Stoß-Grenzschicht 

Wechselwirkung an einem Doppelram-
pen-Einlauf bei unterschiedlichen Zu-
strömbedingungen (M. Krause, E. Krä-
mer, Institut für Aerodynamik und Gasdynamik)

Bei einer Scramjet-Antriebskonfiguration 
wird ein Großteil der zur Verbrennung be-
nötigten Luft unmittelbar vor dem Trieb-
werkseinlauf, also noch außerhalb des 
 eigentlichen Motors, verdichtet. Dies ge-
schieht in aller Regel über Rampenströ-
mungen, bei denen durch entsprechend 
erzeugte schräge Verdichtungsstöße die 
Luft schlagartig komprimiert wird. Eine 
der wesentlichen Eigenschaften dieser 
 Verdichtungsstöße ist ihr instationärer 
Charakter, d.h., dass sie um ihre durch 
den Rampenknick definierte Lage hin und 
her schwanken. Die letztendlich für diese 
Schwankungsbewegung ursächlichen 
 physikalischen Mechanismen (02) sind 
nach wie vor nicht vollständig erklärt. 
Ent sprechend ergeben sich in diesem Zu-
sammenhang spezielle Fragestellungen 
hinsichtlich der Stoß-Grenzschicht-Wech-
selwirkung, d.h. der in diesem Fall insta-
tionären Interaktion der Stöße mit der an-
kommenden körpernahen Strömung 
unter Berücksichtigung der besonderen 
geometrischen Gegebenheiten. Das physi-
kalische Phänomen der oszillierenden Ver-
dichtungsstöße tritt jedoch nicht nur am 
Einlauf auf, sondern kann auch bei Ver-
dichtungsvorgängen innerhalb des Trieb-
werkes und in der Brennkammer fest-
gestellt werden. Der Untersuchung 
ur säch licher Mechanismen kommt daher 
eine zentrale Bedeutung nicht nur für die 
Gestaltung des Einlaufs, sondern auch für 
das Verständnis der stromab stattfinden-
den Prozesse im Scramjet zu. Hierzu wer-
den im Rahmen des Projekts A2 Inter-
aktionsvorgänge einer ankommenden 
turbulenten Grenzschicht mit Einfach- 
und Doppelrampen untersucht. Durch-
geführt wurden diese Untersuchungen bei 
2,5-facher Schallgeschwindigkeit.

Zur messtechnischen Erfassung dieser in-
stationären Vorgänge kommen neben 
zeitlich hochauflösenden Druckaufneh-
mern und optischen Verfahren insbeson-
dere die Hitzdrahtanemometrie, bei der 
die variierende Wärmeabgabe eines beheiz-
ten, sehr dünnen Drahtelements unter 
verschiedenen Anströmbedingungen als 
Messsignal ausgewertet wird, zum Einsatz. 
Hierzu wurde eigens ein zeitlich sehr 
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Schematische Darstellung der Stoß-
oszillation an einem Scramjet-Einlauf.
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hochfrequent arbeitendes Konstant-Tem-
peratur-Anemometer entwickelt, welches 
es ermöglicht, innerhalb weniger Millise-
kunden die Drahttemperatur regelungs-
technisch stabil zu variieren.

Messungen mit Hitzdrahtsonden wurden 
stromauf und stromab des Stoßsystems so-
wohl in der Grenzschicht als auch in der 
freien Strömung durchgeführt, so dass 
Korrelationen zwischen ankommenden 
Störungen, der Bewegungen der an Ram-
pen typischen Ablöseblase und der Stoß-
frequenz abgeleitet werden können.

Projekt A6
• Numerische Simulation der instatio-

nären Effekte am Einlauf (M. Atak, C.D. 
Munz, Institut für Aerodynamik und Gasdynamik)

Anders als bei konventionellen Raketenan-
trieben wird bei einem Scramjet-Antriebs-
system die für die effiziente Verbrennung 
in der Brennkammer erforderliche Luft 
nicht mittels mechanischer Elemente, wie 
etwa über einen Verdichter, komprimiert. 
Hier wird vielmehr die hohe Flugge-
schwindigkeit und die Geometrie des Ein-
laufes genutzt, um ein System aus Ver-
dichtungsstößen zu erzeugen, das für die 
Kompression der Luft zuständig ist. Der 
Einlauf eines luftatmenden Hyperschall-
flugkörpers erfüllt dabei nicht nur die 
Aufgabe der Bereitstellung der kompri-
mierten Luft, sie ist auch gleichzeitig der 
Schauplatz von wichtigen aero-thermo-
dynamischen Phänomenen, die eine 
 an gemessene Berücksichtigung und Un-
tersuchung im Zusammenhang der 
 Designstudien verlangen. So kommt es 
beispielsweise am Rampenfuß zur Ablö-
sung der Strömung und es treten Inter-
aktionen zwischen den schrägen Verdich-
tungsstößen und den sich an den Wänden 
bildenden Grenzschichten auf, die das ge-
samte Strömungsbild im Einlauf entschei-
dend beeinflussen. Besonders die Folgen 
der Stoß-Grenzschicht-Interaktion kön-
nen verheerende Ausmaße bis hin zum 
Materialversagen infolge extrem starker 
Wärmelasten annehmen und sind mit-
unter ausschlaggebende Faktoren für die 
Auslegung des sicheren Betriebsbereiches. 
Darüber hinaus haben zahlreiche Experi-
mente und numerische Untersuchungen 
zu Stoß-Grenzschicht-Interaktionen auf-
gezeigt, dass sowohl die Ablöseblase, als 
auch der schräge Verdichtungsstoß in der 

unmittelbaren Umgebung der Rampe os-
zillieren. Die Auswirkungen der Oszilla-
tionen können dabei selbst auf Höhe des 
Fangquerschnitts regis triert werden.

Im Rahmen des GRKs verfolgt dieses Projekt 
das Ziel, den Scramjeteinlauf numerisch 
zu untersuchen, um so eine detaillierte 
Einsicht in die Strömungsphänomene zu 
erhalten. Das den Untersuchungen zu-
grunde liegende numerische Verfahren 
muss dabei sehr hohen Ansprüchen genü-
gen: Zum einen muss das Verfahren in der 
Lage sein, die auftretenden Verdichtungs-
stöße robust zu  approximieren und zum 
anderen wird ein hohes zeitliches Auf-
lösungsvermögen zur Erfassung der 
 in stationären Effekte verlangt. Ein viel-
versprechender Ansatz, der diesen Anfor-
derungen gerecht wird, sind Verfahren 
hoher Ordnung, wie beispielsweise das so-
genannte Discontinuous-Galerkin (DG)-
Verfahren, das als ein hybrider Ansatz ver-
standen werden darf, der das Finite-Volu-
men-Verfahren mit dem Finite-Elemente- 
Verfahren kombiniert und von diesen das 
robuste Stoßauf lösungsvermögen (das so-
genannte „shock-capturing“), sowie die 
hohe Ordnung erbt. Eine weitere wichtige 
Eigenschaft des DG-Verfahrens besteht in 
der Kompatibilität mit  unstrukturierten 
Gittern, die selbst die Berechnung kompli-
zierter Geometrien ermöglicht. Mit die-
sem Verfahren, das über ausgezeichnete 
Parallelisierungseigenschaften verfügt und 
somit prädestiniert ist für Höchstleistungs-
rechnungen auf mehreren Tausend CPUs, 
ist es möglich, höherwertige numerische 
Untersuchungen, wie LES- („Large Eddy 
Simulation“) bzw. DNS („Direkte Nume-
rische Simulation“)-Rechnungen durch-
zuführen, die einen tieferen Einblick in  
die komplexen Vorgänge am Einlauf ge-
währen.

Projekt B1
• Experimentelle Untersuchung der 

Treibstoffeinblasung, Mischung und 
Stabilität in einer Überschallbrenn-
kammer (N. Dröske, J. Vellaramkalayil,  
J. von Wolfersdorf, Institut für Thermodynamik 
der Luft- und Raumfahrt)

Eine der größten Herausforderungen bei der 
Entwicklung eines Scramjet-Antriebs ist 
es, genug Wärmefreisetzung in einer Über-
schallströmung zu erzielen, um positiven 
Schub erzeugen zu können. Hohe Wärme-
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Einspritzung im Gegensatz zu den zwei-
stufigen Konzepten nicht in der Lage ist 
bei größeren Brennstoffmassenströmen 
den eingebrachten Brennstoff vollständig 
zur Reaktion zu bringen. Dies liegt an der 
unzureichenden Vermischung des Brenn-
stoffes mit dem umgebenden Sauerstoff 
speziell in den wandnahen Bereichen. Die 
numerischen Voruntersuchungen haben 
gezeigt, dass sich der meiste Restsauerstoff 
im einstufigen Fall während des Verbren-
nungsvorgangs in Wandnähe befindet. 
(03) zeigt fotografische Aufnahmen der 
Verbrennungsversuche für den ein- und 
zweistufigen Fall bei verschiedenen Brenn-
stoffmassenströmen. Dabei weisen die ro-
ten Pfeile auf die Position der Einspritzung 
des Wasserstoffes hin. Die Bilder zeigen, 
dass für den einstufigen Fall mit hohem 
Äquivalenzverhältnis (03b) die Flamme 
sehr weit aufgeht und somit fast die 
 komplette Brennkammerhöhe einnimmt. 
Dies führt im einstufigen Fall zum teil-
weisen Blockieren der Strömung, was sehr 
starke Totaldruckverluste zur Folge hat. 
Für die zweistufige Einspritzung (03c, 

03d) erkennt man, dass noch genug Sau-
erstoff in Wandnähe vorhanden ist, um 
eine stabile Reaktion des Wasserstoffes zu 
ermöglichen.

Projekt B2
• Temperatur- und Geschwindigkeits-

messungen in einer Überschallflamme 
und Überschallbrennkammer  
(F. Förster, A. Hell, B. Weigand, Institut für 
Thermodynamik der Luft- und Raumfahrt)

Bei der Entwicklung eines Scramjet An-
triebssystems stehen das Verständnis und 
die Beherrschbarkeit der Überschallver-
brennung im Mittelpunkt. Aus diesem 
Grund ist die Erstellung experimentell ge-
wonnener Datensätze notwendig. Diese 
tragen zu einem besseren Verständnis von 
Mischungs- und Verbrennungsvorgängen 
in einer Überschallströmung bei. Darüber 
hinaus werden die experimentellen Daten-
sätze zur Verifizierung numerischer Mo-
delle verwendet.

Das Messen in einer chemisch reagierenden 
Überschallströmung stellt besondere Her-
ausforderungen an die Messtechnik. Son-
denmesstechniken sind intrusiv und kön-
nen somit zu einer lokalen Beeinflussung 
der Verbrennung führen. Dies geschieht 
hauptsächlich durch Strömungsbeeinflus-
sung, lokales Abkühlen der Strömung und 

freisetzung wird allerdings 
meist von hohen Druck-
gradienten begleitet, die zu 
thermischem Sperren in 
der Brennkammer führen 
können. Um thermisches 
Sperren zu vermeiden, 
sind die Brennkammergeo-
metrie und das Konzept 
zur Brennstoffeinbringung 
von entscheidender Be-
deutung. Eines der vielver-
sprechendsten Konzepte, 
um bei hoher Wärmefrei-
setzung thermisches Blo-
ckieren zu vermeiden, be-
steht darin, den Brennstoff 
über mehrere axiale Po si-
tionen verteilt in den 
Brennraum einzubringen. 
Mehrstufige Brennkam-
mern haben allerdings den 
Nachteil, dass die Länge 
der Brennkammer zu-
nimmt, da der zusätzlich 
an mehreren axialen Po-
sitionen eingebrachte 
Brennstoff noch in der 
Brennkammer ausrei-
chend vermischt und ver-
brannt werden muss. Um 
die axiale Erstreckung der 
Brennkammer durch zu-
sätzliche Stufen so gering 
wie möglich zu halten, 
muss die Effizienz der Ver-
mischung des eingebrach-
ten Brennstoffs mit der 
Überschallströmung mög-
lichst groß sein. Im Teil-
projekt B1 wurden daher 
verschiedene Einspritzkon-
zepte untersucht, welche 
auf einer zweistufigen Ein-
mischung des Wasserstof-
fes in die Brennkammer 

beruhen. Hierzu wurden zunächst mittels 
numerischer Voruntersuchungen ver-
schiedene Konzepte und Geometrien be-
trachtet. Dabei wurden unter anderem 
Rampenhöhe, -länge und -winkel aber 
auch Position und Einspritzwinkel variiert. 
Es wurde eine Datenbasis geschaffen, mit 
der verschiedene Einflüsse der unter-
schiedlichen Parameter untersucht und 
evaluiert werden können.

Sowohl die Experimente als auch die Simu-
lationen haben gezeigt, dass die einstufige 

03a

03b

03c

03d

Single-Staged

Two-Staged

Two-Staged

Single-Staged

Fotografische Aufnahmen der Ver-
brennungsversuche bei ein- und zwei-
stufiger Verbrennung.
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katalytische Effekte an der Sondenober-
fläche. Daher empfiehlt sich der Einsatz 
von Lasermesstechniken. Hier wird zwi-
schen linearen (z. B. Laser-Induzierte 
Fluo reszenz (LIF), Raman Streuung und 
Particle Image Velocimetry (PIV)) und 
nicht-linearen Messtechniken (z. B. Co-
herent Anti-Stokes Raman Spectroscopy 
(CARS)) unterschieden. Im Vergleich zu 
den linearen Messtechniken, bei denen das 
Signal aus diffus gestreutem Licht besteht, 
zeichnen sich nicht-lineare Messtechniken 
durch hohe Signalintensität aus. Diese ist 
darin begründet, dass der Signalstrahl in 
Phase (kohärent) mit dem Auslesestrahl 
und somit ein gerichteter, laser-ähnlicher 
Strahl mit geringer Divergenz ist. Nach-
teilig an den nicht-linearen Techniken ist 
allerdings der komplexe optische Aufbau. 
Umwelteinflüsse wie z. B. Vibrationen, die 
durch die Testanlage induziert werden, 
können daher zum Versagen des hoch 
sensiblen optischen Aufbaus führen. Aus 
diesen Gründen eignet sich insbesondere 
die nicht-lineare Messtechnik Laser-Indu-
zierte Thermische Akustik (LITA) für die 
Vermessung von Überschallflammen. Die-
se zeichnet sich durch einen vergleichs-
weise einfachen und somit robusteren op-
tischen Aufbau aus. Mit LITA wird direkt 
die lokale Schallgeschwindigkeit in einem 
Testvolumen gemessen.

Bisher wurde LITA für den Einsatz an der 
Überschallverbrennungsanlage des Insti-
tuts für Thermodynamik der Luft- und 
Raumfahrt (ITLR) validiert. Dies geschah 
durch Untersuchung verschiedener Refe-
renzfälle wie Messungen in vorgemisch-
ten, laminaren, flachen Flammen und 
 turbulenten Überschallfreistrahlen mit 
unterschiedlichen Totaltemperaturen bis 
zu einer Temperatur von Tt = 1.300 K. Bei 
dem Vergleich der LITA Messungen mit 
konventionellen Messtechniken und An-
gaben aus der Literatur konnte eine sehr 
gute Übereinstimmung festgestellt wer-
den. Außerdem wurden erste Messungen 

in einem rotationssymmetrischen, che-
misch reagierenden Überschallfreistrahl 
durchgeführt. Ein solcher Freistrahl gilt 
als Referenzfall für die Überschallverbren-
nung. Zudem zeichnet er sich durch sehr 
gute optische Zugänglichkeit aus und die 
Anzahl der Messpunkte kann, bedingt 
durch die Symmetrie, verringert werden. 
Messungen wurden entlang der Freistrahl-
achse und in mehreren Ebenen senkrecht 
zur Freistrahlachse vorgenommen. Die 
mit LITA gemessenen Schallgeschwindig-
keitsverläufe geben die Flammposition, die 
aus OH* (Hydroxyl-Radikale) Chemi-
lumineszenzaufnahmen (04) ermittelt 
wurde, sehr gut wieder.

Zukünftig sind LITA Messungen in einer 
Scramjet Brennkammer, die momentan 
am ITLR erforscht wird, geplant. Bei Mes-
sungen in einer Brennkammer kommt 
 erschwerend die eingeschränkte optische 
Zugänglichkeit hinzu. Um eine Beschädi-
gung der Fenster durch die fokussierten 
Laserstrahlen zu vermeiden, ist eine 
Strahlbeeinflussung notwendig. Durch 
Vergrößerung des Laserstrahldurchmes-
sers können zum einen die Zonen hoher 
Energie aus dem Bereich der Fenster be-
wegt werden und zum anderen wird die 
Signalintensität gesteigert. Eine weitere 
 geplante Modifikation des optischen LITA 
Aufbaus wird die simultane Messung von 
Schallgeschwindigkeit und Strömungs-
geschwindigkeit ermöglichen.

Projekt B4
• Numerische Untersuchung der Flam-

menstabilität in Überschallbrennkam-
mern ( Y. Simsont, P. Gerlinger, M. Aig-
ner, Institut für Verbrennungstechnik der Luft- und 
Raumfahrt)

Dieses Teilprojekt widmet sich der numeri-
schen Untersuchung und Auslegung von 
Überschallbrennkammern mit zentraler 
Brennstoffinjektion. Dabei wird gasförmi-
ger Wasserstoff über einen wellenförmigen 

04

OH* Verteilung in einer Überschall-
flamme.
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Zentralkörper eingeblasen, der durch sei-
ne Geometrie gegenläufig rotierende Wir-
belpaare erzeugt und dadurch sehr gute 
Mischungseigenschaften aufweist. Die 
 Simulationen werden mit dem hierfür 
entwickelten Programm TASCOM3D 
(Turbulent All Speed Combustion Multig-
rid Solver) durchgeführt. Es löst die drei-
dimensionalen, kompressiblen Erhaltungs-
gleichungen unter Verwendung detaillier-
ter Chemie. Die zeitliche Genauigkeit ist 
von 3. Ordnung und die räumliche von 
6. Ordnung.

Zur Vorbereitung und Begleitung einer 
Testkampagne in Novosibirsk (Russland) 
wurde ein Scramjet-Demonstrator-Modell 
unter Flugbedingungen numerisch unter-
sucht. Das Teilprojekt war mit der Aus-
legung der Brennkammer betraut. Mi-
schungsverhalten, Selbstzündung und 
Flammenstabilität wurden analysiert. 
 Aufgrund des verwendeten 3D-Einlaufs 
herrscht am Brennkammereintritt ein 
stark dreidimensionales, inhomogenes 
Strömungsfeld mit einem relativ niedrigen 
Temperaturniveau und hohen Machzah-
len. Ohne weitere Maßnahmen war so kei-
ne stabile Zündung zu erreichen. Daher 
wurde die Verwendung von Zündkeilen 
untersucht. Die durch die Keile generier-
ten Stöße bewirken lokal eine Erhöhung 
der Temperatur und führen so sowohl in 
der Simulation als auch im Experiment 
zur gewünschten Selbstzündung.

(05) zeigt oben die berechnete Temperatur- 
und unten die entsprechende OH-Vertei-
lung in einigen Schnitten durch die 
Brennkammer. Die Zündung erfolgt in 
der Nähe des unteren Keils nahe der 
Brennkammerwand, wo Wasserstoff und 
Luft schon hinreichend gut vermischt 
sind. Weiter stromab bildet sich eine inho-
mogene, aber stabile Flamme aus. Die 
Zündkeile wurden im Versuch in Novosi-
birsk eingesetzt und bewirkten auch in der 
Praxis eine stabile und zuverlässige Zün-
dung.

Projekt C4
• Mehrfeldformulierung für gradierte 

Hochtemperatur-Werkstoffe (C. Messe, 
B. Kröplin, Institut für Statik und Dynamik der 
Luft- und Raumfahrtkonstruktionen)

Aufgrund der aerodynamischen Aufheizung 
und der Verbrennungsvorgänge unterliegt 
die Struktur (Hülle, Brennkammer und 
Düse) enormen thermomechanischen 
 Belastungen, was letztendlich zu hoher 
Beanspruchung und somit zu einer fort-
schreitenden Schädigung der Struktur 
führen kann. Die Wahl eines geeigneten 
Materials in Kombination mit passendem 
Kühlkonzept ist daher von entscheidender 
Bedeutung. Innerhalb dieses Projekts wur-
de eine entsprechende gekoppelte Mehr-
feldformulierung entwickelt, so dass ne-
ben den Materialeigenschaften auch das 
Schädigungsverhalten mitbetrachtet wer-
den kann. Für die Betrachtung des Schädi-
gungsverhaltens werden hierarchische 
Modellierungsansätze für Faserkeramiken 
entwickelt und für gradierte Werkstoffe 
erweitert bzw. modifiziert und numerisch 
umgesetzt.

Für die notwendige Diskretisierung der ein-
zelnen Bauteile wurden zunächst die in 
Dickenrichtung veränderlichen Material-
eigenschaften durch Finite Elemente, mit 
unterschiedlichen Verfahren in Dicken-
richtung, beschrieben. Danach erfolgte die 
Gradierung in verschiedenen Richtungen, 
so dass die Finiten Elemente auch für 
komplexe Strukturen und Geometrien, 
wie beispielsweise abrupte Querschnittsän-
derungen bei Brennkammergeometrien 
eingesetzt werden können.

Da die Materialeigenschaften temperaturab-
hängig sind, muss das mechanische (Ver-
schiebungs-) Feld in jedem Materialpunkt 
zusammen mit dem thermischen Feld nu-
merisch gelöst werden. Im Rahmen der 
Schädigungssimulation werden im Einzel-

05a

05b

Berechnete Temperatur- (a, oben)  
und OH-Verteilungen (b, unten) an 
verschiedenen Schnitten in der Brenn-
kammer.
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ZUSAMMENFASSUNG

Als Antriebssysteme zukünf tiger, hyperschallschneller Fluggeräte aber auch von  wiederverwendbaren Raumtransportsystemen stellen luft atmende, 
mit Verbrennung bei Überschall arbeitende, integrierte Triebwerke (Scramjets) im Machzahlbereich M > 5 eine Alternative zur klassischen 
 Raketentechnologie dar. Das wissenschaftliche Ziel der in diesem Graduiertenkolleg vernetzten Projekte ist es, sowohl experimentell als auch nume-
risch die Grundlagen zu  schaffen, um einen Scramjet-Demonstrator zu erarbeiten und seine Entwicklung zu ermög lichen. Hierzu werden Probleme 
auf den  Gebieten der Aero- und Gasdynamik, der Thermodynamik mit besonderem Schwerpunkt im Bereich der Überschallverbrennung sowie der 
Material forschung beim Einsatz hochfester Faserkeramiken im Bereich der Brennkammer untersucht. Gleichzeitig sind aber auch entsprechende 
Gesamt system analysen not wendig. Eine Besonderheit bei diesem Graduiertenkolleg ist, dass die Wissenschaftler aus verschiedenen Universitäten in 
Deutschland kommen. Neben der Universität Stuttgart be teiligen sich Wissenschaftler der RWTH Aachen, der TU München und dem DLR Köln 
an diesem GRK.

nen die Erkenntnisse aus mikroskopischen 
Simulationen in die mesoskopische Model-
lierung eingebracht und implementiert. 
Des Weiteren werden Ansätze aus dem Be-
reich der gekoppelten Mehrfeldprobleme 
verwendet, und bereits implementierte 
Festigkeitsvorhersagen für Faserverbund-
werkstoffe um Degradationsterme und 
 variable Eigenschaften in Dickenrichtung 
(Gradierung) erweitert.

Grundsätzliches Ziel ist die Fertigstellung 
der mesoskopischen und makroskopi-
schen Modellierung für Faserkeramiken 
auf der Materialskala. Durch die Imple-
mentierung der entstandenen Material-
beschreibungen in das kommerzielle 
 FE-Programmpaket ABAQUS steht ein 
umfassendes Entwurfswerkzeug zur Be-
rechnung der Lebensdauer bzw. des Schä-
digungsverhaltens bei komplexen Trieb-
werks-Geometrien zur Verfügung.

Projekt C5
• Eine Entwurfssprache zur systemati-

schen thermomechanischen Konstruk-
tionsoptimierung von Scramjets  
(J. Bürkle, S. Rudolph, B. Kröplin, Institut 
für Statik und Dynamik der Luft- und Raumfahrt-
konstruktionen)

Ein Scramjet als luftatmendes Raumtrans-
portsystem stellt nicht nur eine Heraus-
forderung hinsichtlich der erforderlichen 
physikalischen Modellierung dar, sondern 
auch der Entwurf des Gesamtsystems 
selbst stellt durch die erfolgreiche Beherr-
schung der multidisziplinären Kopplun-
gen der Subsysteme im Gesamtsystem 
„Scramjet“ eine Herausforderung dar. Die-
se Überlegungen machen klar, dass es sich 
beim Scramjet um ein komplexes, multi-
disziplinär gekoppeltes Gesamtsystem 
handelt, da viele Subsysteme miteinander 
hinsichtlich ihrer Auslegung interagieren 
und z.B. auch die Gestaltfindung der 

 äußeren Form die Leistung mit beeinflusst. 
Durch die Existenz derartiger Kopplun-
gen, die sich mathematisch in einem 
 gekoppelten nichtlinearen Gleichungs-
system äußern, wird der Entwurf des Ge-
samt systems deutlich erschwert. Als illus-
tratives Beispiel wird hier im Folgenden 
kurz auf das Kühlungssystem eines Scram-
jet eingegangen.

Im Rahmen dieses Teilprojekts werden Me-
thoden erforscht, das Entwurfsproblem 
durch Automatisierung und Anwendung 
von Konzepten aus dem Software Enginee-
ring zu beheben. Hierzu werden die einzel-
nen Systemkomponenten (z.B. Tank, 
Treibstoff) und ihre möglichen Beziehun-
gen untereinander in der Unified Mode-
ling Language (UML) modelliert und mit 
ihren jeweiligen Gleichungen hinterlegt. 
Dazu passend werden Regeln aufgestellt, 
wie die einzelnen (System-) Komponenten 
im Verlauf des (System-) Entwurfs dazu-
kommen, verändert werden, wieder ent-
fernt werden. Ein Compiler erzeugt aus 
dieser Beschreibung das aktuelle System-
modell, das als Entwurfsgraph bezeichnet 
wird. Dieser Entwurfsgraph enthält damit 
das gesamte Systemmodell, d.h. alle Sys-
temkomponenten und ihre Beziehungen.

Aus diesem Entwurfsgraphen und den für 
die einzelnen Komponenten hinterlegten 
Gleichungen kann anschließend automati-
siert das (typischerweise nichtlineare) 
Gleichungssystem des Gesamtsystems 
 erzeugt werden. Dieses wird dann auto-
matisch in sequenziell zu lösende Teilglei-
chungssysteme zerlegt und gelöst. Man 
erhält dadurch nicht nur einen Parame-
tersatz, der die Lösung darstellt, sondern 
kann auch Sensitivitäten für das Gesamt-
system erstellen. Durch diese Automatisie-
rung können sehr schnell mittels Ände-
rungen an den Regeln, die den Entwurfs - 
graph erzeugen, andere Auslegungspunk-
te des Gesamtsystems untersucht werden. 
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Zudem wird derzeit die Einbindung 
nume rischer Modelle mit flexibler Input-
Output-Zuweisung in die Systembeschrei-
bung untersucht.

Projekt C7
• Probabilistisches Design eines Scramjet 

Antriebssystems (G. Schütte, V. Shev-
chuk, S. Staudacher, Institut für Luftfahrt-
antriebe)

Der Betrieb der einzelnen Komponenten im 
Überschall schränkt den Lösungsraum für 
das gesamte Scramjet Antriebssystem stark 
ein. Diese Limitierung wird durch die heu-
te noch vorhandenen Unsicherheiten bei 
der Modellierung weiter verstärkt. Um 

trotzdem ein System mit hoher Erfolgs-
wahrscheinlichkeit auslegen zu können, 
ist den erforderlichen Annahmen und 
Vereinfachungen Rechnung zu tragen. 
Der stochastische Charakter der Eingangs-
daten führt dabei zu einem Verlust an 
 Genauigkeit und somit einem Verlust an 
Verlässlichkeit der Ergebnisse. Um diese 
Unsicherheiten bei der Modellierung eines 
derart komplexen Systems in die Berech-
nung zu integrieren, wurden die wesent-
lichen Parameter des Systems als stochasti-
sche Variablen interpretiert (06). Auf 
diese Weise enthält jeder Parameter neben 
seinem Erwartungswert eine zusätzliche 
 Information über die erwartete Streuung.

Diese Informationen wurden aus Verglei-
chen des vereinfachten Modells mit hö-
herwertigen Methoden wie detaillierten 
numerischen Simulationen oder Wind-
kanalexperimenten gewonnen. Die Be-
rücksichtigung der spezifischen Unsicher-
heiten bei der Schubvorhersage lässt eine 
un zureichende Sicherheit für positiven 
 Nettoschub bei niedrigen Äquivalenzver-
hältnissen erkennen. Eine Steigerung des 
Äquivalenzverhältnisses bewirkt zwar eine 
Erhöhung des Nettoschub und somit eine 
Erhöhung der Eintrittswahrscheinlichkeit 
eines positiven Nettoschubes, allerdings 
erhöht sich im Gegenzug das Risiko für 
 einen thermisch blockierten Antrieb. 
Durch Änderungen der Konfiguration las-
sen sich diese Risiken beeinflussen, jedoch 
birgt die isolierte Optimierung einzelner 
Komponenten ebenfalls ein hohes Risiko. 

•
Uwe Gaisbauer, Bernhard Weigand

06

Systematischer Aufbau des Scramjet 
Gesamtsystems.
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