Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2008
DocumentID: 81193

1D UND 3D-SIMULATIONEN ZUR LEISTUNGSVORHERSAGE VON
SCRAMJET-ANTRIEBSSYSTEMEN
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Zusammenfassung
Ein wichtiges Merkmal luftatmender Antriebe, die im Hyperschallregime eingesetzt werden, ist die starke
Sensitivitat des Systems auf kleinste Anderungen der Geometrie oder des Betriebszustandes. Daraus ergibt
sich sowohl fiir die Auslegungsphase als auch fir die Vorhersage des Betriebsverhaltens solcher Antriebe
die  Notwendigkeit, mogliche  Auswirkungen  auf das  Gesamtsystem zu  betrachten.
Komponentenibergreifende Systembetrachtungen wurden zur Schubleistungsberechnung eines Scramjet-
Antriebssystems durchgefiihrt. Dabei wird eine Konfiguration im Demonstrator-Malstab mit einer
angestrebten Design-Flugmachzahl von 8 untersucht. Das Gesamtsystem besteht aus einem 2D-
Rampeneinlauf, einem Isolator, einer Uberschallbrennkammer mit Zentralinjektionssystem und einer
halboffenen Schubdise (SERN=single expansion ramp nozzle). Da als Fernziel die zivile Nutzung der
Erkenntnisse im Vordergrund steht, wird als Brennstoff Wasserstoff verwendet.
Das vorliegende Thema wurde innerhalb des von der Deutschen Forschungsgemeinschaft finanzierten
Graduiertenkollegs 1095/1 bearbeitet. Die Arbeiten an diesem Projekt konzentrierten sich auf die
Entwicklung eines Softwaretools, das schnelle Leistungsvorhersagen fiir ein gegebenes Scramjet-System
ermdglicht. Die Reduktion der Rechenzeit bei gleichzeitig realitdtsnahen Vorhersagen stand bei der
Programmerstellung im Vordergrund. Dieses Ziel wird durch eine Kombination aus konventionellen Ansétzen
der Leistungsrechnung und 1D-Rechenverfahren der Strémungsmechanik erreicht. Fir den Spezialfall der
Scramjet-Leistungsrechnung ergibt sich somit die nétige Genauigkeit der Vorhersagen bei gleichzeitiger
Variationsmdglichkeit im zu betrachtenden Parameterraum.
Zur Kalibrierung und Validierung des Auslegungstools wurden des Weiteren stationdre 3D-Tip-to-Tail-
Simulationen eines Scramjet-Demonstrators mit kommerzieller CFD-Software durchgefihrt. Besondere
Beachtung fand bei diesen stationdren Rechnungen die Verwendung realistischer Randbedingungen. Die
Simulationen wurden mit einer thermischen Fluid-Struktur-Koppelung durchgefihrt, wobei die
Energieabgabe von den Wanden und die Energielibertragung zwischen den Wé&nden durch Strahlung
mitbertcksichtigt wurden.
In dieser Verdffentlichung werden die Ergebnisse beider Berechnungsverfahren vorgestellt.

1. ZEICHENERKLARUNG 2. EINLEITUNG

Entscheidend fir die Vorauslegungsphase von
Flugantriebssystemen ist die Médglichkeit, schnelle

Formelzeichen Bezeichnung Einheit Gesamtsystemrechnungen durchfiihren zu kénnen. Nur so

. kann das Design innerhalb der anfangs noch sehr kurzen
h Spez. Enthalpie Jkg Auslegungsiterationen berechnet, bewertet und auf
hy Unterer Heizwert Jkg definierte  Ziele hin optimiert werden. Ublicherweise
m Massenstrom kg/s werden in der Luftfahrt Leistungssynthesetools verwendet,
P Stat. Druck Pa die auf Basis von Komponentenkennfeldern das
s Spez. Entropie JlkgK Betriebsverhalten des Antriebs vorhersagen. Die
v Geschwindigkeit m/s Berechnung der ZustandsgréRen des verwendeten
F Nettoschub N Arbeitsfluids erfolgt auf diskreten Ebenen. Die Gite der
H Kanalhohe m Leistungsvorhersagen basiert dabei direkt auf der
L Shocktrainlange m Giltigkeit der eingesetzten Kennfelder. In  der
/\Qﬂ \I\//lvaéi(;rzzear::enge :J Konzeptphase von Entwicklungsprojekten wird oft auf
= Stat, Temperatur K Erfahrungen und Kennfelder von vorangegangenen

Projekten  zurlickgegriffen, um erste Auslegungen
durchzufthren. Dieser Informations- und Know-How-
Transfer war jedoch bei der vorliegenden Entwicklung des
Scramjet-Demonstrators des Graduiertenkollegs 1095/1
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aufgrund von fehlenden giltigen Kennfeldern nicht
maoglich. Deshalb konzentrierten sich die Arbeiten darauf,
ein  Softwaretool zu entwickeln, das schnelle
Leistungsvorhersagen flir ein gegebenes Scramjet-
System ermdglicht, ohne dabei rein auf Kennfelddaten
angewiesen zu sein.

Eine Kombination aus konventionellen Ansatzen der
Leistungsrechnung  und 1D-Rechenverfahren  der
Strdomungsmechanik ermdglicht eine rechenzeitoptimale
Simulation des Gesamtsystems. Es kommen speziell
entwickelte Modellierungsansétze zum Einsatz, die
allerdings die Allgemeinglltigkeit des Programms

eingrenzen. FUr den Spezialfall der Scramjet-
Leistungsrechnung ergibt sich jedoch die ndtige
Genauigkeit der Vorhersagen bei gleichzeitiger
Variationsméglichkeit im zu betrachtenden
Parameterraum.

Zur Bestimmung von gesamtsystemrelevanten
Eigenschaften wurden anhand einer ausgewahlten

vorausgelegten Geometrie zusétzlich dreidimensionale
Strédmungssimulationen mit Hilfe eines kommerziellen
Softwarepakets  durchgefihrt. Beide Berechnungs-
verfahren und die von dieser speziellen Geometrie
erzielten Leistungsdaten werden im Folgenden vorgestellt.

3. ANTRIEBSSYSTEM

Scramijets stellen ein luftatmendes Antriebskonzept fir
den Flugmachzahlbereich ab etwa Mach 7 dar. Der
Kreisprozess basiert auf dem Aufstau der anstrdmenden
Luft. Durch die Umwandlung von kinetischer Energie wird
das fir die Verbrennung noétige Druckniveau erzeugt.
Besonderheit der Scramjetantriebe im Vergleich zu heute
bereits im Einsatz befindlichen Staustrahlantrieben ist die
supersonische Brennkammereintrittsgeschwindigkeit.
Aufgrund der  vorherrschenden extrem hohen
Totalenthalpien bei Flugmachzahlen gréRBer 7 kann die
Strémung nicht auf ein verbrennungsgiinstigeres
Geschwindigkeitsniveau verzégert werden. Die Molekile
der Luft wurden andernfalls dissoziieren und einen
Grofiteil der in der Brennkammer zugefiihrten Energie in
diesem angeregten Zustand speichern, ohne dass dieser
Anteil an der Schuberzeugung teil haben kann. Die gré3te
technologische Herausforderung besteht bis heute darin,
fur verschiedene Betriebsbedingungen eine Flamme in der
Uberschallstrdmung zu stabilisieren. Dabei muss aus
Sicht des Gesamtsystems gentgend Energie zugefihrt
werden, um ausreichenden Schub zu erzeugen, ohne
dass durch die Energiezufuhr die Strémung auf
Unterschall verzdgert wird.

Den Aufbau einer Scramjet-Geometrie mit den
entsprechenden Rechenebenen zeigt BILD 1. Er besteht
aus einem Hyperschalleinlauf mit Isolatorkanal, einer
Uberschallbrennkammer und einer halboffenen Diise, der
so genannten SERN-Dise. Auf die Betrachtung eines
Vorkérpers bzw. eines aerodynamischen Auftriebskorpers
wird im Rahmen des GRK1095/1 verzichtet, um den
Fokus auf rein antriebsrelevante Aspekte zu legen.

Fir den Einlauf ist grundsatzlich eine Vielzahl von
maoglichen Geometrien denkbar, die alle durch Umlenkung
der anstrémenden Luft zu einer Verdichtung fuhren. Die
Kompression der anstromenden Luft wird dabei durch
mehrere schrage Verdichtungsstéfle realisiert, ohne auf
Unterschall zu verzégern [1]. Bevor die Luft in die
Brennkammer eintritt, strétmt sie durch ein Kanalstlick
konstanten Querschnitts, den so genannten Isolator.
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Dieser dient zur Entkoppelung, oder Isolation, der
Einlaufstrémung von der Brennkammer. In der
Verbrennungszone kann es je nach Betriebszustand zu
unterschiedlich hohen Druckniveaus kommen. Im Isolator
baut sich ab einem bestimmten Gegendruck ein von der
Verbrennung verursachtes Schragstosystem auf. Durch
dieses wird die vom Einlauf kommende Luft auf das
Druckniveau der Brennkammer verdichtet. Um die
gegebenenfalls negative Interaktion dieses StoRsystems
mit dem EinlaufstoRsystem zu verhindern wird dieses
Isolationsstiick vorgesehen.
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BILD 1: Aufbau des Scramjet-Demonstrators

Die Grundgeometrie der Uberschallbrennkammer wird
durch die Notwendigkeit bestimmt, die im Uberschall
verzdgernde Wirkung der Energiezufuhr aufzuheben. Ab
einer gewissen Energiemenge muss deshalb eine
divergente Kanalgeometrie verwendet werden. Der Grad
der Divergenz muss fiir einen stabilen Betrieb dabei auf

den Brennstoff und das jeweilige Brennstoff-
injektionssystem abgestimmt sein. Im Rahmen des
Graduiertenkollegs werden SO genannte

Zentralinjektionssysteme untersucht, die fir den Einsatz
im zivilen Sektor pradestiniert sind. Fiir den Transport von
hohen zivilen Nutzlasten werden Brennkammer-
querschnitte in der GréRenordnung von Quadratmetern
nétig sein. Die totaldruckverlustarme Einbringung von
Brennstoff in die Kernstrémung hat dabei entscheidende
Bedeutung fiir die Funktionsféhigkeit des Gesamtsystems.
Zentralinjektionssysteme, die quer in der Strémung
stehen, weisen deutlich geringere Totaldruckverluste als
beispielsweise eine Injektion normal zur Wand auf. Der
Brennstoff wird direkt in die Kernstrémung eingebracht,
was zusétzlich den Vorteil besitzt, die Warmelasten auf
die Brennkammerwédnde zu reduzieren [2]. Aktuelle
Designs verwenden oft zusatzlich Wirbelgeneratoren an
den Injektoren, um die Vermischungscharakteristiken zu
verbessern (siehe BILD 2) [3], [4], [5]-

BILD 2: Zentralinjektionssystem mit Wirbelgeneratoren
an der Hinterkante, [2]

Als Brennstoff wird in den hier durchgefiihrten
Untersuchungen gasférmiger Wasserstoff eingesetzt. Zur
Erhdhung der insgesamt eingebrachten Brennstoffmenge
kann ein zweiter Injektionspunkt weiter stromab verwendet
werden, ohne dabei die Gefahr des thermischen Sperrens
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einzugehen [6]. Eigene Berechnungen zeigen eine
erhebliche Schuberhéhung durch dieses Verfahren.

Als Duse wird eine halboffene Rampendiise verwendet
(SERN=Single Expansion Ramp Nozzle). Diese Dusenart
wird  typischerweise  fir  Hyperschallanwendungen
eingesetzt, um eine freie Anpassung des Abgasstrahls an
die Umgebungsbedingungen zu erméglichen. Der dadurch

entstehende breite Bereich an moglichen
Expansionsverhéltnissen und das hohe Mall an
Integration im Heckbereich eines Flugobjekts

pradestinieren SERN-Disen fir den Einsatz in diesen
Antriebssystemen. Ein entscheidender Nachteil ist jedoch
die Variation des Nettoschubvektorwinkels Uber den
Betriebsbereich. Das sogenannte .Bookkeeping*
behandelt alle am Antriebssystem angreifenden Krafte
und dient zur Vorhersage des Schubwinkels beim
untersuchten Scramjet-Demonstrator.

4. EINDIMENSIONALES AUSLEGUNGSTOOL
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BILD 3: Struktur des Auslegungstools mit
Berechnungsmethodik

Der grundlegende Aufbau des Demonstratorantriebs
spiegelt sich in der Programmstruktur wider (siehe BILD
3). Das Einlaufmodul mit Isolator verwendet die Ublichen
0-dimensionalen Ansédtze der Leistungsrechnung bei
Flugantrieben. Die Strdomung im Einlauf weist eine
hochgradig dreidimensionale Strémungsstruktur auf, die
durch die Seitenwandeinflisse des relativ schmalen
Designs gepragt ist. VerdichtungsstoR-Grenzschicht-
Interaktionen erzeugen Wirbelsysteme, die sowohl den
Luftmassenstrom als auch GréRen wie den
Totaldruckrickgewinn ~ des  Einlaufs  entscheidend
beeinflussen.  Die  Leistungsdaten des  Einlaufs
beeinflussen das Verhalten der stromab liegenden
Komponenten in hohem Maf, so dass eine mdglichst
realitdtsnahe Modellierung zwingend erforderlich ist.
Deshalb wurde auf die Zusammenarbeit mit den
Teilprojekten (A3/A7) des Graduiertenkollegs 1095/1
gesetzt, die sich speziell mit dem Hyperschalleinlauf des
Systems beschaftigen. Zur  Modellierung des
Einlaufmoduls werden am Prifstand bzw. mit héher
wertigen CFD-Simulationen ermittelte Daten in die
Auslegungsrechnung eingebunden.

Im Brennkammermodul werden 1D-Ansédtze verwendet,
um die Zustandsgrofien des Arbeitsfluids Uber die
Brennkammerldnge hinweg berechnen zu kdénnen.
Eindimensionale Ansétze sind mindestens erforderlich, um
die Betriebsgrenzen der  Uberschallbrennkammer
vorhersagen zu koénnen. Das Unterschreiten der
Schallgrenze  innerhalb  der Brennkammer  ware
beispielsweise ein unzuldssiger Betriebszustand, der nur
Uber eine solche Methodik identifiziert werden kann.
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Dartiberhinaus ergeben sich die Mdoglichkeiten, den
Verbrennungsvorgang durch Anpassung der Geometrie
und der Injektionspositionen optimal auszulegen sowie die
an den Prifstdnden gewonnenen Wanddruckverldufe
durch Nachrechnungen physikalisch besser
nachzuvollziehen.

Die Eigenschaften der SERN-Dise werden ebenfalls
durch eindimensionale Methoden berechnet. Der
entscheidende Faktor fur die Wahl der Modellierung ist die
Vorhersage des Bruttoschubvektorwinkels. Spezielle
Ansétze ermdglichen, die asymmetrische Dise mit einem
eindimensionalen Strémungsléser abzubilden und den
Kraftvektor auf die Kontur zu bestimmen.

4.1.

Im gesamten Programm wird das Arbeitsfluid als
reagierende Mischung thermisch idealer Gase modelliert.
Die ZustandsgroRen der Gasmischung sind demnach
Funktionen von Druck, Temperatur und der aktuellen
Gaszusammensetzung. Diese aufwendige Art der
Gasmodellierung ist fur  Scramjet-Berechnungen
erforderlich, da selbst die StoffgroRen reiner Luft aufgrund
von Dissoziation bei den vorliegenden hohen
Temperaturen starken Verdanderungen unterworfen sind.
Es besteht die Mdoglichkeit, innerhalb des Programms
zwischen chemischem Gleichgewicht, also unendlich
schnellen Reaktionsgeschwindigkeiten, oder detaillierter
Reaktionskinetik zu wahlen. Die Reaktions-
geschwindigkeiten der Einzelreaktionen werden bei
Berechnungen mit Kinetik durch die Arrheniusfunktion
bestimmt. Die drei auswéahlbaren Reaktionsmechanismen
sind speziell fur die Verbrennung von Wasserstoff mit Luft
bei den in Scramjet-Antrieben vorherrschenden
ZustandsgroRen erstellt worden und stammen von
Jachimowski [7], Wilson [8] und O’Conaire [9].

Gasmodellierung

4.2.

Zur Charakterisierung der Leistungen eines
Einlaufkonzeptes sind mehrere Parameter nétig. Zum
einen muss die aufgenommene Luftmenge definiert
werden. Dazu wird der Durchsatzkoeffizient p als die real
gefangene Luftmenge m, bezogen auf die geometrisch
maximal zu fangende Luftmenge 1i,,,, definiert.

Einlaufmodul

Mg
1 ==
(1) h=
Eine haufig verwendete WirkungsgradgréRe  fur

Hyperschalleinlaufe ist der Wirkungsgrad der kinetischen
Energie nke. Diese Grofle basiert auf dem Vergleich der
kinetischen Energie in der Anstrémung und der potenziell
in der Strdmung noch vorhandenen kinetischen Energie
nach der Verdichtung. Diese wirde vorliegen, wenn die
verlustbehaftet komprimierte Luft mit einem idealen
Prozess wieder auf Umgebungsdruck entspannt wird. Es
existieren zwei unterschiedliche Definitionen, die sich in
der Bericksichtigung von Warmeverlusten im Einlauftrakt
unterscheiden:

v3 v}
9 =R Ddhg—h(po,S31)
() Nke,ad = i 3
2 2
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Zusammen mit dem Flugzustand und den geometrischen
Flachenverhaltnissen kann der Einlaufprozess mit diesen
Werten durch einen 0-dimensionalen Ansatz vollstédndig
beschrieben werden.

4.3. Brennkammermodul
Fur die Berechnung der Brennkammer werden die
allgemeinen Gleichungen der eindimensionalen

Stromfadentheorie fir reagierende Strdmungen nach
Shapiro [10] verwendet. Es sind zwei unterschiedliche
Arten fir die Modellierung der Reibungs- und
Warmelbergangsquellterme nach Eck [11] und van Driest
[12] aus Vergleichsgrinden implementiert.  Die
Vermischung des Brennstoffes mit der Luft wird mit Hilfe
des Mischungsmodells nach  Scheuermann [13]
abgebildet. Es basiert auf der Modellvorstellung eines

anfangs inerten  Brennstoffes, der nach einer
vordefinierten ~ Mischungsfunktion der  chemischen
Reaktion wieder zur Verfigung gestellt  wird.

Entscheidende GréRen fiir die Leistungsrechnung sind
hier die maximal mégliche Menge an Brennstoff, die fur
die Reaktion freigegeben wird, und der Verlauf der zu
erwartenden Mischung Uber die Brennkammerldnge
hinweg. Diese Grolken missen abhdngig vom
verwendeten Injektionssystem vorgegeben werden. Um
aussagekraftige [Ergebnisse zu erhalten ist eine
Abstimmung mit  Testdaten oder  aufwendigen
dreidimensionalen Berechnungen unerlasslich.

Die fur Scramjet-Anwendungen relativ  niedrigen
Temperaturniveaus in den kontinuierlich betriebenen
Uberschallverbrennungspriifstdinden  der  Technischen
Universitat Minchen und der Universitat Stuttgart machen
die Verwendung einer zusétzlichen Modellierung
notwendig. Die ohne  zusétzliches Zundmodell
vorhergesagten Zundverzugsstrecken sind zu hoch, um
die Flammposition in der Brennkammer richtig
wiederzugeben. Die Versuche zeigen, dass die Flammen
sehr nahe an der Injektorhinterkante stabilisiert werden.
Die Strémungsgeschwindigkeiten im Nachlauf des
Injektors sind lokal geringer und damit sind die
Gemischverweilzeiten hoéher, als es bei einer
eindimensional angenommenen homogenen Strémung
der Fall ist. Die Unterschiede zwischen Versuch und
eindimensionaler Berechnung sind damit zu erkldren. Um
dennoch eine Vergleichbarkeit zu ermdglichen, werden
zwei unterschiedliche Methoden verwendet. Zum einen
kann das  Gemisch mit  unendlich  schneller
Reaktionsgeschwindigkeit entlang der Mischfunktion zur
Reaktion gebracht werden. Mit dieser Option ist die

detaillierte Reaktionskinetik inaktiv. Die Berechnung
beruht damit rein auf den chemischen
Gleichgewichtsmodellen. Zum anderen besteht die

Maoglichkeit, einen gewissen Anteil des Wasserstoffs zur
Reaktion zu bringen. Somit wird eine Art
Pilotreaktionszone erzeugt, in der die
Reaktionsbedingungen  fir  die  Kinetikberechnung
gegeben sind. Der verbleibende Brennstoffanteil reagiert
ohne zusétzliches Modell.
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4.4. Diisenmodul

In BILD 4 ist das Kontrollvolumen der SERN-
Dusenberechnung dargestellt. Es kommen dieselben
eindimensionalen Gleichungen wie far die
Brennkammerberechnung zum Einsatz. Die farbig
hinterlegte Flache stellt den berechneten Flachenverlauf
dar. Dem Massenverlust durch Ausstrébmen an der
hinteren Begrenzung wird durch einen Verlustterm
Rechnung getragen, der abhangig von den lokalen
ZustandsgréfRen ist. Der Druckverlauf p(x) und der
Geschwindigkeitsverlauf v(x) bestimmen den erzeugten
Bruttoschubvektor. Nach  Verrechnung mit dem
Eintrittsimpulsvektor der Stromung ergibt sich schlie8lich
der Nettoschubvektor.

|
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BILD 4: Kontrollvolumen zur SERN-Disenberechnung

5. SCRAMJET-GEOMETRIE

In  Zusammenarbeit mit anderen Teilprojekten des
Graduiertenkollegs wurde fir die in TAB 1
zusammengefassten Randbedingungen eine Scramjet-
Geometrie ausgelegt:

Flughéhe 30 km
Flugmachzahl 8
Brennstoff Wasserstoff

Priméres Injektionssystem Zentralinjektor

Sekundares Injektionssystem Wandeinspritzung

TAB 1: Auslegungsrandbedingungen

Aufgrund der eingesetzten Zentralinjektionssysteme ergibt
sich eine minimale Brennkammerhéhe von etwa 38 mm.
Die gewdahlte Hohe beginstigt die Umstrdbmung und
Mischwirbelbildung.  Eine  maximale  spannweitige
Ausdehnung des Zentralinjektors von etwa 80 mm
begrenzt die Brennkammerbreite. Zur Erzielung eines
Seitenverhéltnisses von 21 wurde der
Brennkammereintrittsquerschnitt auf 38x76 mm festgelegt.
Um eine spatere Clusterbildung des Antriebssystems, eine
parallele Anordnung mehrerer Systeme, zu erleichtern,
basiert die Auslegung rein auf zweidimensionalen
Querschnittsverédnderungen.

Die hier vorgestellte Konfiguration besitzt einen 2D-
Hyperschalleinlauf mit zwei dufleren Rampen und einem
ricklenkenden Einlauflippensto. Es wird jeweils ein
planarer schrager Verdichtungsstol? ausgeldst, der die
Luftstrdmung verzégert. Auslegungsziel ist es, so viel Luft
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wie mdglich einzufangen und auf das nétige Druckniveau
zu verdichten. Dies wird einerseits durch die so genannte
Fokussierung der &auleren VerdichtungsstéRe an der
Einlauflippe erreicht, wodurch der Durchsatzkoeffizient p
maximiert werden kann. Andererseits ist fir die
Selbstziindung des Wasserstoff-Luft-Gemisches, wie es
im  Demonstratormaldstab  unverzichtbar ist, eine
Mindesttemperatur von 1000 K am Brennkammereintritt
nétig, was die Flachenverhaltnisse des Einlaufs bestimmt.
Durch die wegen der vorliegenden Flugmachzahl sehr
flachen VerdichtungsstoBwinkel und der gleichzeitigen
Forderung einer relativ groBen Brennkammerkanalhdhe
ergibt sich eine Einlaufgeometrie von 1 m Lange (siehe
BILD 1). Der mit nur 76mm Breite relativ zu seiner Lange
sehr schmale Einlauf weist zur Verhinderung von
seitlichem AbflieBen zur Symmetrieebene parallele
Seitenwénde an den dufReren Verdichtungsrampen auf.

Die Isolatorlange wurde mit einer empirischen Formel
nach [14] abgeschéatzt:

L {50(%—1)“70(%—1)2}

H My %-1

4)

Hierbei ergeben sich zu erwartende Shocktrainldngen L
von nur wenigen Zentimetern.

Die 0.8 m lange Brennkammer resultiert aus der
Uberlegung an zwei Positionen Brennstoff zuzufiihren.
Der Zentralinjektor sitzt in einem Kanalstiick konstanten
Querschnitts, um mdoglichst glinstige Strémungszusténde
fur die erste Verbrennungszone bereitzustellen. Zur
Vermeidung des thermischen Sperrens divergiert die
Brennkammer ab etwa der Halfte der Lédnge an zwei
Wénden mit einem Gesamtwinkel von 4,5°. Die Strémung
beschleunigt dadurch und es kann weiterer Brennstoff
Uber Wandinjektionsbohrungen zugefiihrt werden. Die
Strémung bleibt wahrend der Brennstoffzufuhr und der
Warmefreisetzung im Uberschallregime.

Die  Dusenkontur [15] wurde  mit
Austrittskanalhdhe parametrisiert. Die Schnittstellen-
gleichheit konnte so sichergestellt werden. Fur die
vorliegende Brennkammer ergibt sich eine Disenlange
von 0.78 m (siehe BILD 1).

Hilfe  der

6. 3D-SIMULATIONEN

Zusatzlich zu den Parameteruntersuchungen mit Hilfe des
Auslegungstools wurden fur die in Abschnitt 4
beschriebene Geometrie 3D-Simulationen mit ANSYS
CFX durchgefiihrt. Zu diesem Zweck wurde eine
AuBenkonturgeometrie konstruiert und zur realitdtsnahen
Simulation der Warmeulbergange innerhalb der Struktur
ein Verstrebungssystem definiert (siehe BILD 1).

BILD 5: Rechennetze fur Struktur und Fluid
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BILD 6: Rechennetz im Bereich der Einlauflippe und des
Injektionssystems

Fur die stationdre RANS-Simulation wurden die Struktur
und die Strdbmung unstrukturiert vernetzt. Die
Gesamtanzahl betragt 17,8 Mio. Zellen. Zur besseren
Auflésung der Grenzschichten wurden 5 prismatische
Zellebenen in Wandnahe verwendet (siehe BILD 5 und
BILD 6). Das Fluid wurde als reine Luft mit
temperaturabhangigen ZustandsgréRen modelliert. Die
Turbulenz wurde mit dem Standard k-w-Modell von CFX
beschrieben. Die Materialeigenschaften der Struktur
wurden als wenig warmeleitend angenommen, wie es z.B.
far keramische Werkstoffe und hochlegierte
Nickelbasisstahle zutrifft. Die Struktur und die Strémung
wurden in der Simulation thermisch gekoppelt, um
Wandtemperaturvorhersagen zu ermdéglichen, die die
Effekte der internen Warmeflisse im System beinhalten.
Zusétzlich wurden die Wande als ,grauer Strahler®
modelliert, um die thermische Strahlung von Wand zu
Wand und die Abstrahlung an den AulRenflichen zu
berlcksichtigen.

7. SCHUBVORHERSAGEN

7.1. ,,Schub“ ohne Energiezufuhr

Grundlegend fir die richtige Vorhersage von
Schubleistungen ist die korrekte Berechnung der
Uberschallstromung  im  Brennkammerkanal ~ ohne

Energiezufuhr. Hierzu wurde das Auslegungstool an
Versuchsdaten des Lehrstuhls fur Flugantriebe (LFA) in
Minchen und des Instituts fir Thermodynamik der Luft-
und Raumfahrt (ITLR) in Stuttgart validiert (siehe BILD
7a&b). Eingetragen sind die Wanddruckmessungen im
Brennkammerkanal mit den entsprechenden
Fehlerbalken. In rot ist diejenige Kombination der
fehlerbehafteten gemessenen Startwerte (Massenstrom,
Totaldruck und Totaltemperatur) am Brennkammereintritt
eingetragen, welche den héchsten statischen Druckverlauf
erzeugt. In blau ist die Berechnung mit derjenigen
Kombination dargestellt, die den minimalen Druckverlauf
erzeugt. Beide Linien schlieBen also den Streubereich
aufgrund von Messungenauigkeiten ein.
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BILD 7: Vergleich von Testdaten des ITLR Stuttgart [3]
und des LFA Minchen [2] mit eindimensionaler
Berechnung: statischer Wanddruckverlauf und statischer
Druck in der Brennkammer ohne Verbrennung

Man erkennt, dass das statische Druckniveau stromauf
und stromab des Injektors sehr gut wiedergegeben wird.
An der Injektorposition selbst ist die Strémung von den
starken schragen VerdichtungsstéRen beeinflusst, die an
der Injektorvorderkante ausgeldst werden. Dort liegen die
vorhergesagten Druckniveaus erheblich unterhalb der
gemessenen, da der VerdichtungsstoReinfluR in den
Berechnungsmodellen nicht enthalten ist. Weiter stromab,
wo die Strdmung nicht mehr von den schragen StéRen
dominiert wird sondern der Einfluss der Kanalgeometrie in
den Vordergrund ruckt, stimmen die Druckniveaus gut
Uberein. Es ist wichtig zu erwdhnen, dass der
Druckanstieg am Ende der ITLR Brennkammer an der
stark Uberexpandierenden Konfiguration liegt. Der
atmosphérische Druck breitet sich bis in die Brennkammer
hinein stromauf aus und bringt die Strémung dort zum
Ablésen. Die Anpassung auf Umgebungsdruck geschieht
dort mit einer Reihe von schragen VerdichtungsstéRen.
Dieses prifstandspezifische Phanomen kann vom
Auslegungstool nicht abgebildet werden.

In BILD 8 ist ein Vergleich der gemittelten Druckdaten aus
der dreidimensionalen Simulation und der Berechnung mit
dem eindimensionalen Tool dargestellt. Wie zu sehen ist,
sind die Abweichungen hier sehr gering.
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BILD 8: Vergleich 3D Simulation mit 1D Berechung
Auslegungstool: statischer Druck ohne Energiezufuhr

Die Giite der Ubereinstimmung entspricht in allen drei
Validierungsféllen den Erwartungen und genigt den
Anforderungen fiir Auslegungsrechnungen.
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BILD 9: Krafte auf den Komponenten der Scramjet-
Geometrie (3D-Simulation)

BILD 9 zeigt die in der 3D Simulation berechneten Krafte
auf die einzelnen Komponenten der Scramjet Geometrie,
welche als Vektoren dargestellt sind. Fett markiert ist der
Kraftvektor auf die gesamte Antriebseinheit. Man erkennt,
dass ein erheblicher y-Anteil vorhanden ist, der fir einen
Flugkérper Auftrieb erzeugen wirde. Der in x-Richtung
vorherrschende Widerstand liegt im Bereich von 0,3kN.
Der Widerstand ohne die dufieren Wande, wie er auch im
Auslegungstool berechnet wird, liegt bei 175N. Der
Vergleich mit dem Auslegungstool ergibt fur diesen
Widerstand der inneren Stromréhre eine Abweichung von
nur 4%.
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7.2,

Die dreidimensionale Simulation von Brennkammern mit
der hier nétigen Qualitdt der detaillierten Chemie ist

Schub mit Energiezufuhr

extrem rechenzeitintensiv. Sie wirden den =zeitlichen
Rahmen fur  Auslegungsrechnungen bei weitem
Ubersteigen. Simulationen dieser Art  werden

beispielsweise von Gerlinger et al. [16] durchgefuhrt, um
das Verhalten von Uberschallflammen numerisch
moglichst genau abzubilden.

Das Auslegungstool wurde speziell entwickelt, um mit
Hilfe von einfachen Ansadtzen Tendenzen und das
grundsétzliche Betriebsverhalten eines Scramjetantriebs
wiederzugeben. Dabei ist die quantitative Gite der
Ergebnisse direkt abhangig von der Gite der verwendeten
Modellparameter der Vermischung und Zindung des
Brennstoffes. Basierend auf dem angesammelten Wissen
Uber die verwendeten Einzelkomponenten aus den
anderen Teilprojekten des Graduiertenkollegs 1095/1
lassen sich diese ausreichend genau bestimmen.

1800 T T T T T T

+ 3D massengemittelt
1700} 1D Tool Reaktion/Zundmodell| |
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BILD 10: Vergleich von 3D Simulationen von Gerlinger et
al. [16] mit eindimensionalen Berechungen

BILD 10 macht die Bedeutung der richtigen
Modellparameter deutlich. Dargestellt ist der Verlauf der
statischen Temperatur Uber der Brennkammerladnge. Die

gemittelten dreidimensionalen Daten stammen von
Gerlinger et al. [16]. Simuliet wurde eine
Brennkammerkonfiguration  mit einem  axialwirbel-

erzeugenden Zentralinjektor in einem divergenten
Brennkammerkanal mit detaillierter Chemie. Aus diesen
Daten wurde der maximale Ausbrenngrad fir die
eindimensionale Berechnung abgelesen. Daraus ergeben
sich fur die statische Temperatur in beiden 1D-
Simulationen Ubereinstimmende Austrittsbedingungen.
Die Zundverzugsstrecke wird jedoch ohne zusétzliches
Zundmodell zu lang vorhergesagt (grine Kurve). Fir
kiirzere Brennkammern wiirden sich demnach falsche
Schubvorhersagen ergeben. Um solche Fehler zu
vermeiden, wurde ein Zindmodell implementiert, das
durch zuséatzliche Modellparameter den Ziindzeitpunkt auf
die gewunschte Position festlegt. Es ergeben sich dadurch
die in BILD 10 rot eingetragenen Kurven. Diese néhert
sich dadurch dem Verlauf der dreidimensionalen
gemittelten Daten gut an.

Mit Hilfe des Auslegungstools und der oben erwdhnten
Modelle wurden fiir den in Abschnitt 4 beschriebenen
Flugzustand und die dort dargestellie Geometrie die
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folgenden Daten erzeugt. Der berechnete Betriebszustand
stellt die maximal mdégliche Brennstoffzufuhr dar, ohne
dass es zum thermischen Sperren des
Brennkammerkanals kommt. Die Zufuhr wird auf zwei
Injektionspositionen mit einem jeweiligen
Aquivalenzverhéltnis von 0.8 verteilt. Der Vermischungs-
wirkungsgrad wurde flr diese Grenzpunktberechnung auf
1 gesetzt.

Fluggeschwindigkeit 2,4km/s (ca.8700km/h)
Wirkungsgrad gesamt — 13,9%
Britu
Thermischer Wirkungsgrad 14,5%
. . 2
Vortriebwirkungsgrad 55— 96,0%
%+1
Nettoschub (Flugrichtung) 0,19kN
Spez. Impuls (Isp) 700s'
Einlaufwirkungsgrad (nke,ad) 91,7%
Durchsatzkoeffizient p 74,4%
Ausbrand 64,5 %
Totaldruckverlust 80.4%
Brennkammer
Dusendruckverhaltnis 185

TAB 2: Vorhergesagte Leistungen

BILD11  zeigt die Druckverldufe innerhalb des
Brennkammerkanals fir diesen Flugzustand. Als Punkte
sind die gemittelten 3D-Daten aus BILD 8 nochmals
eingetragen. Der blaue Druckverlauf ergibt sich fiir eine
reine gestufte Injektion des Brennstoffes an zwei
Positionen ohne Reaktion. Die rote Kurve wird fur die
erwartete Verbrennung vorhergesagt. Der maximale
statische Druck wird am Ende des Kanalsticks mit
konstantem Querschnitt erreicht. Danach Uberwiegt der
Effekt der Divergenz des Kanals, wodurch die Strdmung
beschleunigt. Der Sprung im Druckanstieg bei x=0.6
entsteht durch die zweite Injektion des Brennstoffes.

! Vergleich: Space Shuttle Main Engine (SSME): 453s
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BILD 11: Druckverlaufvorhersagen des Auslegungstools

Bei Variation der Brennstoffzufuhr an den beiden
Injektionspunkten ergibt sich fir den Schubvektor das im
BILD 12 dargestellte Verhalten.
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BILD 12: Nettoschubvektorvariation bei verschiedenen
Laststufen

Ab einem Agquivalenzverhéltnis ®4 von etwa 0,45 erzeugt
diese Gaskanalgeometrie positiven Nettoschub in
Flugrichtung unter Vernachléssigung des Widerstands der
auleren Wande. Es wird deutlich, dass die Richtung des
auf die Scramjetkonfiguration wirkenden Kraftvektors stark
von den jeweiligen Einspritzzustdnden abhéngt. Eine
solche, nominelle Variation wirde sich fiir eine
Flugkonfiguration beim Wechsel der Laststufen ebenso
ergeben. Hier nicht vorgestellte Einflisse, wie die
Variation des Anstellwinkels, haben ahnliche
Auswirkungen. Die Vorteile der gestuften Verbrennung
sind in BILD 12 ebenfalls gut zu erkennen. Trotz eines
leicht sinkenden spezifischen Impulses und damit des
Wirkungsgrades, kann durch eine zweite Injektionsposition
@, der erzeugte Nettoschub stark erhéht werden (+67%).
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8. ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen des von der Deutschen
Forschungsgemeinschaft (DFG) finanzierten
Graduiertenkollegs 1095/1 wurden unter Zusammenarbeit
mehrerer Teilprojekte Gesamtsystemanalysen beziglich
der Auslegung eines Scramjet-Antriebssystems
durchgefihrt. Zu  diesem Zweck wurde ein
auslegungsunterstitzendes Softwareprogramm basierend
auf einer Kombination von Ansdtzen aus der
Leistungssyntheserechnung von Flugtriebwerken und der
eindimensionalen Stromfadentheorie erstellt. Mit Hilfe von
Versuchsdaten und 3D CFD-Simulationen konnten die im
Auslegungstool verwendeten Modellierungen validiert
werden. Die Ubereinstimmung im Fall von Experimenten

und Berechnungen ohne Verbrennung ist ohne
zuséatzliche Modelle sehr gut. Fiur die realitatsnahe
Simulation von Verbrennungsvorgéngen musste

zusatzlich zu einem Mischmodell eine Modellierung fir
den Zindzeitpunkt hinzugefigt werden. Der Grund hierfiir
liegt hauptsachlich in den relativ niedrigen Temperaturen

am Brennkammereintritt. Nach der  Ableitung
injektionssystemspezifischer Modellparameter kdnnen
verschiedene Gaskanalgeometrien mit guter

Ubereinstimmung zu aufwendigen 3D Simulationen
berechnet werden. Das Auslegungstool ist aufgrund der
kurzen Rechenzeit von unter einer Minute auf einem

Desktop-PC sehr gut geeignet, um Parameter-
variationsrechnungen  durchzufiihren.  Grundlegende
Effekte und  Auswirkungen von  Komponenten-

veranderungen auf das Gesamtsystem kdnnen so besser
verstanden werden. Zusatzlich kann das Betriebsverhalten

qualitativ untersucht werden. Far quantitativ
aussagekraftige Simulationen ist jedoch ein
Informationsfluss  aus  detaillierten Komponenten-

untersuchungen unerlasslich.
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