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UBERSICHT

Die Treibstoffaufbereitung von fliissigem Sauerstoff
(LOX) und der gasférmigen Treibstoffkomponente in
kryogenen Raketenantrieben ist aus mehreren Griinden
von zentraler Bedeutung fiir die Betriebseigenschaften
der Brennkammern. Korrelationen, die fur die
Auslegung von Treibstoffinjektoren benutzt werden,
stitzen sich dabei hauptsachlich auf experimentelle und
theoretische Untersuchungen von nicht-reagierenden
Sprays. Dabei werden die meisten Experimente mit
Ersatzfluiden durchgefuhrt, die im Vergleich zu flissi-
gem Sauerstoff deutlich andere Stoffeigenschaften
haben. In diesem Beitrag werden experimentelle Un-
tersuchungen reaktiver Sprays mit den Originalfluiden
flissiger Sauerstoff als Oxidator und Wasserstoff bzw.
Methan als Treibstoff vorgestellt und der Einfluss der
Injektionsbedingungen und des Treibstoffes auf die
Zerstaubung und die Spray-Flamme diskutiert.

1. EINLEITUNG

Die Verbrennung von Wasserstoff mit Sauerstoff liefert
bei Flissig-Raketenantrieben den héchsten spezifi-
schen Impuls, d.h. Impuls pro Treibstoffmenge.
Wasserstoff und Sauerstoff ist daher die Treibstoff-
kombination der Wahl fir Hochleistungstriebwerke.
Speziell fir schubstarke Booster-Triebwerke spielen
aber auch andere Aspekte eine Rolle, z.B. die Masse
der Tankstrukturen fir die kryogenen Treibstoffe und
Verdampfungsverluste von fliissigem Wasserstoff in
den Fahrtanks. Weiterhin sind die toxischen Eigen-
schaften der lagerfahigen Treibstoffe MMH/NTO oder
von Festtreibstoffen Anlass nicht-toxische Alternativen
zu untersuchen. Aus diesem Grund sind in Europa seit
einiger Zeit Kohlenwasserstoffe als Treibstoffe fiir
Raketenantriebe ins Blickfeld gekommen. Dabei richtet
sich das Interesse vor allem auf Methan und Kerosin.
Der Hauptvorteil beim Einsatz von Kohlenwasserstoffen
wird in der hohen Dichte der Treibstoffe, der einfache-
ren Handhabung und den reduzierten Sicherheitsan-
forderung gesehen.

Die Technologie der Treibstoffaufbereitung ist fur die
Betriebseigenschaften von Raketenbrennkammern von
zentraler Bedeutung, da von ihr die Qualitéat der Zer-
staubung des flissigen Sauerstoffs, die Mischung der
Treibstoffkomponenten und die Verbrennung abhéngen,
weiterhin  beeinflusst sie die thermischen und
chemischen Lasten der Brennkammerwande. Die In-
jektoren sind Schlusselelemente, die zu einem grofRen
Teil die Effizienz und Stabilitst der Verbrennung
bestimmen. In Hauptbrennkammern wird der Sauerstoff
in flussigem Zustand eingespritzt, wahrend der Treib-

stoff - der zur regenerativen Kihlung der Brennkam-
merwande genutzt wird - in der Gasphase eingespritzt
wird. Als Injektionselement werden Koaxialinjektoren
eingesetzt, die Flussigkeit wird durch das zentrale Rohr-
chen, das Gas durch den Ringspalt eingespritzt.

Fir nicht-reaktive Strdbmungen gibt es zahlreiche
experimentelle und theoretische Untersuchungen ([1-
8]), aber nur wenige Daten von HeiRversuchen mit
systematischer Parametervariation sind verflgbar.
Deshalb besteht Bedarf an validierten Injektor-
Skalierungsgesetzen, um die hohen Kosten fir
Fertigung und Qualifikationstests wahrend einem
Entwicklungsprogramm zu reduzieren. Leider sind die
Vorhersagen von empirischen Modellen, die die
Treibstoffaufbereitung beschreiben, aufRerhalb der
Injektions- und Brennkammerbedingungen, fur die sie
qualifiziert worden sind, nicht zuverlassig. Trotz der
zentralen Rolle, die die Treibstoffaufbereitung spielt,
erlaubt die Komplexitat des Zerstidubungsvorganges
und der Sprayverbrennung keine Vorhersage der
Leistungsdaten eines Injektionselementes auf
Grundlage allgemeiner Prinzipien, die Auslegung von
Injektionselementen ist auf empirische Korrelationen
angewiesen.

Beim DLR Lampoldshausen werden Experimente
durchgefiihrt, um das Wissen und das Verstéandnis
Uber die Treibstoffinjektion und die Sprayverbrennung
fur LOX/Kohlenwasserstoff-Treibstoffe zu vertieften. Der
Schwerpunkt liegt dabei auf Methan. Die Abwéagung, ob
Kerosin oder Methan als Treibstoff im Hinblick auf das
Gesamtsystem geeigneter ware, ist offen, Methan
wurde als Treibstoff in den Grundlagenuntersuchungen
ausgewahlt, weil es im Vergleich zu Kerosin ein
einfachere Kinetik und eine wohl definierte chemische
Zusammensetzung hat.

Es besteht in Europa sehr viel Erfahrung in der Nutzung
von LOX/H, als Treibstoff. Es ist deshalb nutzlich,
LOX/CH,; mit LOX/H, zu vergleichen. Ein Ziel der
Untersuchungen ist zu Uberprifen, ob Konzepte vom
Design von LOX/H,-Injektoren auf LOX/CH,-Injektoren
Ubertragen werden kénnen. Ein Blick auf die thermo-
physikalischen Stoffwerte zeigt, dass man bei der
Ubertragbarkeit Einschrankungen erwarten kann. Unter
der Annahme eines Brennkammerdrucks von 6MPa
und Injektionstemperaturen von 120K bzw. 280K fir H,
bzw. CH,4, sind einige Stoffwerte in TAB 1 aufgefihrt.
Wie man sehen kann ist H, bei typischen Injektions-
bedingungen weit im Uberkritischen Bereich und zeigt in
guter Naherung ldealgas-Verhalten. Methan jedoch ist
im nahekritischen Bereich und seine Eigenschaften
zeigen deutliche Abweichungen vom Idealgas. Die
Dichte von Methan ist bei typischen Injektions-
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bedingungen etwa 4 mal, die thermische Leitfahigkeit
0.3 mal so groR wie die des H,. Die laminare Flammen-
geschwindigkeit fur CH4/O, liegt ca. einen Faktor 2.5
unter der fur H,/O,, was von Bedeutung fir die
Flammenausbreitung und Stabilisierung wéahrend der
Zindtransienten und der Verbrennung bei stationdrem
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Betrieb ist. In diesem Zusammenhang muss auch auf
den grofRen Unterschied hinsichtlich der Ziindgrenzen
hingewiesen werden. Inbesondere der Unterschied in
den Stoffeigenschaften, die fur die Verbrennung von
Bedeutung sind, lassen Unterschiede im Ziindverhalten
von Methan und H, erwarten.

0, CH, H,
critical temperature 154.6 190.5 32.9 [K]
critical pressure 5.04 4.60 1.28 [MPa]
reduced pressure P/P; 1.19 1.30 4.69
reduced pressure T/T 0.65 1.47 3.65
density @ injector exit conditions 47.3 11.7 [kg/m’]
viscosity @ injector exit conditions 12.0 4.94 [uPa-s]
specific heat @ injector exit conditions 43.89 32.3 [J/mol-K]
thermal conductivity @ injector exit conditions 0.038 0.113 [W/m-K]
laminar flame velocity @ ambient 3.93 10.7 [m/s]
ignitability limits 5.1-61 4-94 [Vol %]

TAB 1. Thermo-physikalische Eigenschaften von Treibstoffen (Injektionsbedingungen: P=6MPa, T=120K flr H,, T=280K

fir CH,)

2. KOAXIAL-INJEKTION IN
RAKETENMOTOREN

2.1

Im Allgemeinen wird flr die Injektion einer flissigen und
einer gasférmigen Treibstoffkomponente ein Koaxialin-
jektor eingesetzt, wie er in BILD 1 gezeigt wird. Die
flissige Komponente wird durch die zentrale Bohrung
eingespritzt. Am Ausgang kann die Bohrung konisch
erweitert sein, um die Strémungsgeschwindigkeit am
Austritt zu reduzieren. Die gasférmige Komponente wird
durch den Ringspalt eingespritzt, die Gasgeschwindigkeit
ist typischerweise eine GréRenordnung groflRer als die der
Flussigkeit.

N
s

BILD 1. Skizze eines Koaxialinjektors

Koaxialinjektoren

2.2. Zerstaubung in nicht-reaktiven Sprays

Der Zerstdubungsprozess beruht auf einer komplexen
Wechselwirkung verschiedener Kréafte. Die Scherkrafte
zwischen der schnell stromenden Gasstrdmung und der
Flussigkeit induzieren Oberflacheninstabilitditen auf dem
Flussigkeitsstrahl. Die Oberflachenspannung sorgt fur die
Bildung von Flissigkeitslamellen und Ligamenten, die
dann in Tropfen zerfallen. Die Viskositat und die tragen
Massen wirken dabei dampfend auf die Zerfallsdynamik.
Die relative Bedeutung der beteiligten Kréafte wird durch
dimensionslose Zahlen ausgedriickt:

2
Pl (ufuel _uox) dox
o
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2
ouU
Impulsflussverhéltnis: J = ( Z)f“e'
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Im Allgemeinen wird davon ausgegangen, dass die
Weber-Zahl We und das ImpulsfluBverhaltnis J wichtige
Kontrollparameter sind [6, 8], aber auch die Ohnesorg-
Zahl Oh wird zur Klassifizierung der Zerfallsregime in
nicht-reaktiven Sprays benutzt [10]. Ebenso dient das
Geschwindigkeitsverhaltnis Ry, zur Skalierung der
Injektoreigenschatften.

Die relative Bedeutung dieser Krafte hangt stark von den
Injektionsbedingungen, den physikalischen Eigenschaften
der Treibstoffe und dem lokalen Stromungsfeld im Spray
ab. Aus diesem Grund zeigen Korrelationen, die aus
verschiedenen Experimenten abgeleitet wurden, nur grobe
Ubereinstimmung hinsichtlich der Parameter, deren
Einfluss z.B. die Tropfengrofen vergroBern oder
verkleinern [9]. Eine Extrapolation von Korrelationen, die in
nicht-reaktiven  Strémungen mit Wasser gewonnen
wurden, auf kryogene Bedingungen mit den niedrigen
Werten fir Oberflachenspannung und Viskositat des
flissigen Sauerstoffs ist deshalb hochgradig
unzuverlassig. Wegen der Stoffeigenschaften flissigen
Sauerstoffs sind die Reynoldszahlen der Flussigkeit

Rel — pOXUOXdOX
lLlOX

im Allgemeinen 1 GroRRenordnung kleiner als bei
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reprasentativen Bedingungen (Re~10>-10%) wenn mit
Wasser als Substitut fir LOX gearbeitet wird. FUr
reprasentative  Bedingungen muss mit flissigem
Sauerstoff bzw. Stoffen mit ahnlichen Eigenschaften, wie
z.B. mit flissigem Stickstoff, gearbeitet werden.

2.3. Wechselwirkung von Verbrennung und
Zerstaubung

Die wichtigste Frage ist jedoch, ob bzw. wie Ergebnisse
aus Kaltversuchen auf reaktive Sprays Ubertragen werden
kdnnen. BILD 2 zeigt die Emission des OH-Radikals in der
Flamme eines koaxialen LOX/H,-Sprays bei 6 MPa. Die
Flamme ankert an der Rezirkulationszone, die sich am
Ende des LOX-Roéhrchens bildet. Als Folge davon liegt
zwischen dem LOX-Strahl und der mit hoher
Geschwindigkeit  austretenden H,-Strdomung  eine
turbulente Mischungsschicht aus Reaktanten und hei3en
Reaktionsprodukten.

Die Verbrennung hat in Heiversuchen daher ver-
schiedene Konsequenzen fiir den Zerstaubungsprozess.
Der flissige Sauerstoffstrahl ist nicht direkt den aero-
dynamischen Kraften der mit hoher Geschwindigkeit flie-
Benden Wasserstoffstromung ausgesetzt, diese Krafte
werden Uber die turbulente Mischungsschicht aus
Reaktionsprodukten und dem verdampften Sauerstoff
vermittelt. Also Folge davon kann die Spraybildung im
Vergleich zu nicht-reaktiven Stromungen in anderen Zer-
fallsregimen stattfinden.

In HeilRversuchen ist die Verdampfungsrate von flissigem
Sauerstoff im Vergleich zu Kaltversuchen erhéht.
Visualisierungen  von  LOX-Sprays bei gleichen
Injektionsbedingungen in Kalt- und HeilRversuchen zeigen
z.B. das schnelle Verdampfen kleiner Trépfchen in
reaktiven Sprays.

Die Stabilisierung der Flamme, wie sie in BILD 2 gezeigt
wird, wurde fur die LOX/H,-Injektion immer wieder
bestétigt. Allerdings ist bei anderen Treibstoffen auch
vorstellbar, dass die Flamme in der turbulenten
Mischungsschicht aus verdampftem Sauerstoff und
gasformigen Treibstoffen ankert (siehe BILD 3). In diesem
Fall beginnt die Wechselwirkung der Flamme mit dem
Zerstaubung stromab des Flammenankerungspunktes.

Die Diskussion zeigt die Grenzen der Vorhersagefahigkeit
von Kaltversuchen fir die Zerstaubung in reaktiven Sprays
auf. Wenn der Einfluss der Treibstoffeigenschaften auf
den Zerstdubungsprozess diskutiert wird, ist es nicht
ausreichend, die physikalischen Eigenschaften wie Dichte,
Injektionsgeschwindigkeiten usw. zu betrachten, sondern
die Kinetik der Reaktionspartner und die turbulenten
Transporteigenschaften der Reaktanten und
Reaktionsprodukte missen ebenso berucksichtigt werden.

Juniper und Candel [2] haben z.B. aus numerischen
Untersuchungen abgeleitet, das die dimensionslose Grolze
y=t/8¢, das Verhéltnis der Dicke t des LOX-R8hrchens und
der Flammendicke &g ein Kontrollparameter fir das
Flammenstabilisierungsverhalten darstellt.

Untersuchungen zur Zerstaubung und Verbrennung.
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BILD 2. Verteilung der OH-Chemilumineszenz eines
brennenden LOX/H,-Sprays in der Schnitt-

ebene durch die Injektorachse.

@)

(b)

BILD 3. Flammenstabilisierung: (a) Flammenankerung

am LOX-Roéhrchen (b) abgehobene Flamme
3. EXPERIMENTALLES VORGEHEN

Um den Einfluss der physikalischen Eigenschaften der
Treibstoffe und der Kinetik der Reaktanten auf die Zer-
staubung und den Verbrennungsprozess zu untersuchen,
wurden Versuche mit den Treibstoffkombinationen LOX/H,
und LOX/CH,4 durchgefihrt. Die Versuche folgen dabei der
Strategie  Spraybildung und Flamme in einer
Modellbrennkammer bei gleichen Betriebsbedingungen zu
untersuchen, wie sie durch die dimensionslosen Zahlen
wie z.B. durch We, Re, J usw. fiir die beiden Treib-
stoffkombinationen charakterisiert sind.

Die LOX-Sprayverbrennung wird in Lampoldshausen an
mehreren Modellbrennkammern untersucht. Die Mikro-
brennkammer (siehe BILD 4) kann bei Driicken bis zu 1.5
MPa betrieben werden und erlaubt optischen Zugang zum
gesamten Brennraum. Die Brennkammer kann sowohl mit
LOX/CH,; als auch mit LOX/H, betrieben werden. Ein
Blow-down-Vakuumsystem ermdglicht die Untersuchung
von Zindprozessen unter Hohenbedingungen [16]. Details
zum Proufstand und zur Brennkammer sind in [11] zu
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finden. Die Hochdruckbrennkammer "C" (siehe BILD 5)
erlaubt die Untersuchung der Sprayflammen unter repra-
sentativen Druckbedingungen von bis zu 10MPa. Ver-
sorgungssysteme fur H, und CH, sind am Prufstand P8
verfugbar.

Die Uberpriifung von Modellvorhersagen erfordert quan-
titative experimentelle Daten die unter wohlbekannten
Betriebsbedingungen erhalten worden sind. Quantitative
Messungen unter repréasentativen Bedingungen und die
Modellierung der komplexen Phanomene in Raketen-
brennkammern stellen eine groRe Herausforderung dar.
Deshalb werden Experimente unter vereinfachten Be-
dingungen durchgefiihrt, um Daten fiir die Validierung von
Modellen und Simulationswerkzeugen zu erhalten. Aus
diesem Grund wurden die meisten Daten zur LOX/CH,-
Verbrennung bisher an der Mirkobrennkammer bei unter-
kritischem Druck bestimmt.

Verschiedene Injektionsbedingungen kdnnen durch
Anpassung der Injektordimensionen und des
Brennkammerdruckes eingestellt werden. Die Test-Matrix
wurde so gewahlt, dass die Weberzahl und das
Impulsflussverhdaltnis unabhangig voneinander variiert
werden kdnnen (siehe BILD 6).

Der Spray wurde mit Hilfe von Schlierenaufnahmen, die
Flamme durch Abbildung der Chemilumineszenz des OH-
Radikals visualisiert. Beide Visualisierungmethoden
erlauben Datenraten von bis zu 10 KHz und kénnen so
z.B. auch dynamische Phanomene wéahrend der Zindung
erfassen.

BILD 4. Mikrobrennkammer

BILD 5.

Brennkammer "C"
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Text Matrix in the We-J plane

BILD 6.
Zahl We und Impulsfluss-Verhaltnis J fiir

LOX/H, und LOX/CH,-Versuche an der Mikro-

Brennkammer

4. ERGEBNISSE
4.1. Stationare Verbrennung

4.1.1. Spraybildung

Der Einfluss des Impulsflussverhaltnisses J und der
Weber-Zahl auf die Spraybildung in einen reaktiven
LOX/CHj,-Spray ist in BILD 7 zu sehen. Mit zunehmendem
J nimmt die Verteilung der flussigen Phase in radialer
Richtung zu, die sichtbare Zerfallslange nimmt ab. Dieser
Trend ist in Ubereinstimmung mit Vorhersagen von
Villermaux [1] fur nicht-reaktive koaxiale Einspritzung. Die
Zerfallslange, die in den Heilversuchen beobachtet
wurde, ist jedoch viel gréRBer als die vorhergesagten
Werte. Die Sprays zerfallen bei hohen We-Zahlen in
wesentlich kleinere Tropfen. Weiterhin wird bei hohen
Weber-Zahlen wird stromab der Positionen, die in BILD 7
mit einem Pfeil markiert sind, eine plétzliche Anderung des
Zerstadubungsverhaltens beobachtet. Wie weiter unten
gezeigt wird, ankert die Flamme bei diesen
Injektionsbedingungen nicht am Injektor, die Flame sta-
bilisiert sich in der turbulenten Mischungsschicht an den
durch die Pfeile markierten Positionen. Die Anderung der
Ph&nomenologie der Zerstdubung stromab des Flammen-
ankerungspunktes belegt deutlich die Wechselwirkung
zwischen Verbrennung und Zerstaubungsprozess.

Um den Einfluss des Treibstoffs auf die Zerstaubung in
den reaktiven Sprays darzustellen, werden in BILD 8
Visualisierungen von LOX/H,- und LOX/CH,4-Spray-Flam-
men verglichen. Die Injektionsbedingungen wurden bzgl.
Weber-Zahl und Impulsflussverhéltnis fiir beide Treib-
stoffkombinationen &hnlich gewéhlt. Auch fir LOX/H,
verbessert sich mit steigenden We und J die Zerstaubung,
in gleicher Weise wie es fiir LOX/CH,-Spray Flammen
beobachtet wird. Fur CH, ist die Zerstdubung bei allen
Injektionsbedingungen jedoch wesentlich effizienter. Die
sichtbare Zerfallslange ist fir LOX/H, im Vergleich zu
LOX/CH, viel gréBer. Der Vergleich der Ergebnisse fiir
Wasserstoff und Methan zeigt, dass die We und J, die die
Injektionsbedingungen am Injektoraustritt beschreiben,
nicht die einzigen wesentlichen Kontrollparameter fiir den
Sprayzerfall in HeilRversuchen darstellen.

Betriebsbedingungen als Funktion von Weber-
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We=2335, J=0.60

BILD 7. LOX Spray fiir CH,/LOX Sprayflammen (P.=1.5ba)

LOX/H,

\ TR

We=9844, J=15
(a)
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-~

We=7936, J=0.56

LOX/CH,

We=9885, J=1.6
(b)

BILD 8. LOX Spray fur (a) LOX/H, und (b) LOX/CH, Sprayflammen (P.=1.5bar)

4.2. Flammenverhalten

Visualisierungen von Flammen brennender LOX/H,-
und LOX/CH,4-Sprays sind zusammen mit Spraybildern
in BILD 9 dargestellt. Zwei wesentliche Unterschiede
sind zu sehen: der Offnungswinkel der LOX/CH,-
Flamme ist deutlich groRer als der der LOX/H,-Flamme.
Der Offnungswinkel wurde fir beide Treibstoffpaare
quantitativ ausgewertet und die Ergebnisse sind in BILD
10 dargestellt. Die Daten korrelieren am besten mit der
Weber-Zzahl (BILD 10a), keine der anderen
dimensionslosen Zahlen wie Impulsflussverhaltnis,
Reynoldszahl, Ohnesorgezahl oder
Geschwindigkeitsverhéltnis (BILD 10b) zeigt eine
ahnlich gute Korrelation. Die VergroRerung des
Flammendéffnungswinkels mit zunehmender We-Zahl
legt die Interpretation nahe, dass durch die sich mit
zunehmender We-Zahl verbessernden Zerstdubung die

Flussigkeitsoberflache anwachst, die Verdampfungsrate
des flussigen O, steigt, und es dadurch zu einer
Zunahme von Reaktionsprodukten und der Warmefrei-
setzung kommt.

Bei fast allen Versuchen mit LOX/CH, bei 1.5 bar
wurden abgehobene Flammen beobachtet, wahrend bei
allen Bedingungen bei den LOX/H,-Versuchen die
Flammen am Injektoraustritt stabilisiert wurden. Hohe
Werte fir den Flammendffnungswinkel wurden nur fir
die abgehobenen LOX/CH,-Flammen beobachtet.
LOX/CH,;-Flammen, die am Injektor ankerten, zeigten
Offnungswinkel von vergleichbarer GroRe wie die
LOX/H,-Tests (BILD 10a). Die groRen Offnungswinkel
der LOX/Methan-Flammen mussen deshalb auf den
Unterschied der Flammenstabilisierungsmechanismen
fur beide Treibstoffe zurlickgefuhrt werden. Eine
abgehobene Flamme, die in der Scherschicht zwischen
dem verdampften Sauerstoff und der ringférmigen
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Gasstromung ankert, andert den Zerstadubungsprozess
im Vergleich zu den am Injektoraustritt stabilisierten
Flammen deutlich.

Fur die abgehobenen LOX/CH,4-Flammen wurde in den
hier beschriebenen Versuchen keine systematische
Abhangigkeit der axialen Position x des Flammen-
ankerungspunktes von einer der dimensionslosen
Zahlen gefunden. Als Beispiel wird die Abhangigkeit
des lift-off-Abstandes von We und J in BILD 11 gezeigt.

Es wurde festgestellt, das der Flammenankerungs-
mechanismus sehr sensitiv auf den Brennkammerdruck
Pc reagiert. Wahrend bei Pc=1.5 bar in fast allen Féllen
abgehobene LOX/CH,-Flammen beobachtet wurden,

LOX/H,

 (a) We=2192, J=0.47

(b) We=7007, J=0.65
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stabilisierten diese Flammen bei Pc=3 bar am
Injektoraustritt.

In BILD 12 werden zwei LOX/CH,-Testfalle mit gleichen
We-Zahlen und J fur Pc=1.5 bar und Pc=3 bar gezeigt.
Die Lage und der Offnungswinkel der Flammenfront ist
durch die gestrichelten roten Linien angedeutet. Fir den
Fall mit Pc=1.5 bar ist die Flamme abgehoben. Fir den
Fall mit Pc=3 bar ankert die Flamme am Injektoraustritt
und der Flammend&ffnungswinkel ist deutlich kleiner. Fir
die abgehobene Flamme erscheint der
Zerstaubungsprozess stromabwarts des
Ankerungspunktes wesentlich effektiver.

LOX/CH,

(c) We=2335, J=0.60

.

(d) We=7936, J=0.56

BILD 9. Flammen und LOX-Spray fir (a, b) LOX/H, und (c, d) LOX/CH, Spray-Flammen (P.=1.5ba)
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BILD 10. Flammen-Offnungswinkel fiir LOX/CH,4- und LOX/H,-Spray Flammen als Funktion von (a) Weber-Zahl und (b)
Geschwindigkeitsverhaltnis
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BILD 11. Lift-off-Abstand der LOX/CH,4-Flammen als Funktion von We und J.

Die Flammenfrontgeschwindigkeit zeigt mit

BILD 12. Einfluss des Brennkammerdrucks auf die Zerstdubung und die Verbrennung fiir LOX/CH,-Spray Flammen.
(a) Pc=1.5bar, We=7260, J=0.5, (b) Pc=3.0bar, We=8417, J=0.5
y [12,13].
4.3. Spray-Zindung

Das Zindverhalten der LOX/Treibstoff-Sprays wurde
untersucht, indem lokal mit einem Laser-induzierten
Gasdurchbruch geziindet wurde. Der Laser wurde dazu
in die Mischungsschicht aus verdampftem Sauerstoff
und der ring-férmigen Strdomung von H, bzw. CH, fo-
kussiert. Die Entwicklung der Flamme unmittelbar nach
der Zindung wurde mit einer intensivierten Hoch-
geschwindigkeitskamera verfolgt. Aus diesen Bildserien
wird die Geschwindigkeit, mit der sich die Flammenfront
durch die turbulente Mischungsschicht bewegt, ermittelt

keiner der untersuchten nichtdimensionalen Zahlen eine
starke Korrelation. Nur mit der Weber-Zahl wurde eine
schwache Korrelation gefunden (BILD 13). Die
Schwankung der Daten um die eingezeichneten
Trendlinien ist grof3. Trotzdem st der groR3e
Unterschied der Flammenfrontgeschwindigkeiten fir
beide Treibstoffe bemerkenswert: bei gleichen We-
Zahlen liegt die Flammenfrontgeschwindigkeit fur das
H,/O,-System um ca. einen Faktor 3-5 Uber dem Wert
fir das CH,/O,-System. Das Verhéltnis liegt nahe am
Verhéltnis der laminaren Flammengeschwindigkeiten,
welches 2.7 betragt.
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5. SCHLUSSFOGLERUNGEN UND AUSBLICK

Die bisher erhaltenen Daten zeigen, dass die dimen-
sionslosen Zahlen, die die fluiddynamische Wechsel-
wirkung am Injektoraustritt beschreiben, offensichtlich
nicht ausreichend sind, um die Funktion von Injektoren
im Heilversuch fir unterschiedliche Treibstoffe zu
skalieren. Fur identische Injektionsbedingungen, aus-
gedrickt durch Weber-Zahlen und Impulsflussverhalt-
nisse, zeigen die Systeme LOX/H, und LOX/CH, ins-
besondere hinsichtlich der Flammenstabilisierung deut-
liche Unterschiede. Wie die Experimente gezeigt haben,
hat der Flammenstabilisierungsprozess einen starken
Einfluss auf die Zerstdubung und die Flam-
mencharakteristik. Die Skalierung von Injektordesigns
fir verschiedene Treibstoffe muss daher auch die
Reaktionskinetik und die fur die Verbrennung relevan-
ten Transporteigenschaften beriicksichtigen.

Die in diesem Beitrag vorgestellten Ergebnisse wurden
bei unterkritischen Driicken bzgl. des Sauerstoffs er-
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(b)
Flammenfrontgeschwindigkeit als Funktion der Weber-Zahl fur (a) LOX/H,- und (b) LOX/CH,-Ziindung

halten. Die fiir Raketenantriebe typischen Driicke liegen
im Uberkritischen Druckbereich. Die koaxiale Injektion
von LOX/H2 bei nahekritischen Bedingungen ist mit
verschiedenen diagnostischen Methoden in den letzten
Jahren am Priifstand P8 untersucht worden [14]. Erste
Versuche mit LOX/CH, werden zur Zeit ausgewertet
[15]. Bei reprasentativen Driicken sind sowohl O, als
auch CH, im trans- bzw. Uberkritischen
thermodynamischen Zustand. Es muss also das Real-
gasverhalten und die spezifischen Charakteristika der
Transporteigenschaften bei diesen thermodynamischen
Bedingungen beriicksichtigt werden. Als Beispiel wer-
den in BILD 14 die spezifische Warme von Methan und
die thermische Diffusivitat k=A/(p cp) von Sauerstoff
gezeigt. In der Nahe des kritischen Punkt zeigt die
spezifische Warme ein ausgepragtes Maximum, die
thermische Diffusivitat ein Minimum. Die weiteren Expe-
rimente werden aufzeigen, wie dieses transkritische
Verhalten von Methan den Zerstiubungsprozess, die
Mischungsvorgdnge und die Flammenstabilisierung
beeinflusst.
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(a) spezifische Warme von CH, und (b) thermische Diffusivitat von O, bei 6 MPa
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