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Zusammenfassung

Um ein effizientes Scramjet- Antriebssystem entwickeln zu kénnen, miissen insbesondere fiir die Brennkammer
verschiedene Forderungen erfiillt werden. Diese sind zum einen eine mdglichst verlustfreie Einbringung des Brenn-
stoffs in die Hauptstromung und zum anderen eine gute Vermischung von Brennstoff und Oxidator. Weiterhin muss
eine stabile Ziindung und eine mdglichst vollstandige Verbrennung sichergestellt werden. Um effiziente Scramjet-
Brennkammern auslegen zu kénnen, ist es deshalb wichtig, die ablaufenden gasdynamischen und thermodyna-
mischen Vorgange zu verstehen. Dazu wurde am Institut fiir Thermodynamik der Luft- und Raumfahrt an der
Universitat Stuttgart ein Programm entwickelt, mit dem sich eine reaktive Brennkammerstromung eindimensional
berechnen |dsst. Dabei werden die drei Erhaltungsgleichungen und die ideale Gasgleichung gelést und mit einem
Reaktionsléser gekoppelt. Dieses Programm wurde anhand verschiedener experimenteller Untersuchungen sowie
mehrdimensionaler numerischer Simulationen validiert. Mit diesem Ansatz wird eine Parameterstudie durchge-
fiihrt, die sich insbesondere auf die zweistufige Brennstoffeinbringung konzentriert. Das Konzept der zweistufigen
Brennstoffeinblasung wird hier vor allem aus zwei Griinden untersucht: Die Warmefreisetzung kann iiber groRere
axiale Erstreckungen verteilt werden, um zu starke Druckanstiege zu glatten. Weiterhin l3sst sich iiber eine zweite
Einblasestelle global mehr Brennstoff in die Stromung einbringen. Die Einfliisse verschiedener Brennstoffparameter
wie Aquivalenzverhiltnis, Mischungswirkungsgrad oder Brennstoffimpuls werden niher diskutiert.
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Fiir zukiinftige hypersonische Raumtransportsysteme
stellt der Scramjet- Antrieb eine vielversprechende Al-
ternative zu den herkdmmlichen Raketenantrieben dar.
Der groRe Vorteil eines Scramjet- Antriebes ist die ge-
steigerte Nutzlastkapazitat, weil auf das Mitfiihren von
Oxidator verzichtet werden kann. Leider kann mit Hil-
fe eines derartigen Antriebes keine vollstandige Flugtra-
jektorie abgedeckt werden, weil selbst kleine Anderungen
z. B. in Flughdhe oder Anstrommachzahl die Eintritts-
bedingungen erheblich verdndern kénnen. Verinderliche
Eintrittsbedingungen haben insbesondere grolen Einfluss
auf die Brennkammerstromung, weil es in den Grenzfillen
einerseits zur Flammldschung und andererseits zum ther-
mischen Sperren kommen und damit das Antriebssystem
versagen kann. Dieser Umstand erfordert daher eine sta-
bile Regelung des Triebwerks. Die Regelung kann iiber ei-
ne variable Brennstoffeinbringung erfolgen. Das bedeutet,
dass die Brennstoffmenge dem jeweiligen Anstrémzustand
angepasst werden muss, um die oben genannten Effekte
zu verhindern. Speziell um thermisches Sperren zu ver-
hindern, muss in der Regel die Brennstoffmenge begrenzt
werden. Dadurch kommt es bei dieser Methode zu ver-
mindertem Schub. Um diesen Schubverlust zu umgehen
und eine effektivere Regelung zu ermdglichen, wird das
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Konzept der Brennstoffstufung vorgeschlagen [1]. Hierbei
wird bei gleichem Brennstoffmassenstrom der Druckan-
stieg infolge der Verbrennung besser in der Brennkam-
mer verteilt, um Druckspitzen, die thermisches Sperren
hervorrufen, auszugleichen. In jedem Falle ist die Ausle-
gung eines derartigen Scramjet Antriebes aulerordentlich
aufwandig. Aus diesem Grund muss wihrend des konzep-
tionellen Auslegungsprozesses auf einfache Hilfsmittel zu-
riickgegriffen werden, die es ermdglichen, Parameterstu-
dien iiber einen weiten Auslegungsbereich und mit ver-
schiedensten Brennsoffkonditionen durchzufiihren.

Grundsatzlich gilt es einen Kompromiss zu finden zwi-
schen einerseits analytischen Ansitzen, denen z. T. sehr
grobe Vereinfachungen zu Grunde liegen, und andererseits
komplexen dreidimensionalen numerischen Simulationen,
die wegen ihres hohen Aufwands nur eingeschrankt fiir
umfangreiche Parameterrechnungen zu verwenden sind
[2-7]. In der vorliegenden Abhandlung wurde daher der
vielfach angewendete eindimensionale Ansatz gewahlt und
um einige Funktionen erweitert [8, 9]. Dieser Ansatz bein-
haltet ebenfalls Einschrankungen und Vereinfachungen
allgemeine gasynamische Effekte betreffend. Mehrdimen-
sionale Effekte wie Strémungsabldsungen oder Stolssys-
teme in der Brennkammer kdnnen per Definition nicht
widergegeben werden. Vereinfachend wird haufig ange-
nommen, dass sich die Stromung aus einem Gemisch idea-
ler Gase zusammensetzt. Am Institut fiir Thermodynamik
der Luft- und Raumfahrt wurde ein Stromungsloser ent-
wickelt, der die eindimensionalen Erhaltungsgleichungen
und die ideale Gasgleichung mit einem Standard Runge-
Kutta Verfahren 16st [10]. Die Warmefreisetzung in der
Brennkammer wird iiber zwei verschiedene Reaktionsléser
berechnet, die es erlauben sowoh! die schwache als auch
die starke Verbrennungsform zu simulieren. Besonderen
Wert wurde auf eine realitdtsnahe Brennstoffeinbringung
gelegt, die es ermoglicht verschiedene Brennstoffinjektor-
konzepte als auch gestufte Brennstoffeinbringung zu si-
mulieren.

In den folgenden Kapiteln werden die numerischen
Details und Besonderheiten des vorliegenden eindimen-
sionalen Ansatzes naher erldutert. Weiterhin werden
Stromungs- und Reaktionsléser anhand von exerimentel-
len Untersuchungen sowie numerischen Simulationen vali-
diert. Am Beispiel einer generischen Scramjet- Brennkam-
mer, wird eine Parameterstudie fiir verschiedene Brennst-
offinjektionskonfigurationen vorgestellt, die die Leistungs-
fahigkeit einer gestuften Brennstoffeinbringung zeigt.

1 Numerisches Verfahren

Das vorliegende numerische Verfahren simuliert nur
unter Angabe von Eintrittsbedingungen und Geometrie
die Strémung in einer Scramjet- Brennkammer mit che-
mischer Reaktion. Es sind, wie in vielen Arbeiten iiblich,
keine experimentellen Untersuchungen im Vorfeld not-
wendig, um die Rechnungen ggf. anzupassen [11-13]. Im
Wesentlichen l&sst sich das Verfahren in zwei Funktions-
bausteine einteilen. Einerseits die Stromungsberechnung
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und andererseits die Reaktionsberechnung. Beide Mecha-
nismen interagieren unter Austausch von im Wesentlichen
zwei thermodynamischen GréRBen wie im Folgenden ge-
zeigt wird.

1.1 Stréomungsloser

Dem Strémungsloser liegen wie erwdhnt einige maB-
gebende Annahmen zugrunde: Zunachst wird die Strom-
rohrentheorie angewendet. Hierbei stellt die axiale Brenn-
kammerkoordinate die einzige Dimension im Rechenge-
biet dar. Innerhalb der Stromr&hre wird von einem paralle-
len Stromungsfeld ausgegangen, so dass die Zustandsgro-
Ben als gleichwertig iiber den Brennkammerquerschnitt
angesehen werden kdnnen. Weiterhin wird von einem sta-
tiondren Stromungsfeld ausgegangen, in dem transiente
Effekte wie Wirbelgebiete oder stromaufwandernde Ver-
dichtungsstoRe nicht nachgebildet werden konnen. Letz-
tere sind vorwiegend wahrend des thermischen Sperrens
zu beobachten, so dass dies unter anderem deswegen von
dem Stromungsldser nicht korrekt nachgebildet werden
kann. SchlieRlich wird die Strémung als Gemisch ther-
misch idealer Gase behandelt, bei dem die spezifische
Warmekapazitdt sowie der Isentropenkoeffizient lediglich
Funktionen der Temperatur sind.

Der Strémungsldser berechnet statische Temperatur
und Machzahl der Strémung. Alle anderen thermodyna-
mischen GroRen wie Druck, Dichte oder Geschwindigkeit
werden daraus abgeleitet. In dieser Berechnung werden
unter anderem Flachenidnderungen, die sich durch eine
variable Brennkammergeometrie ergeben konnen, Mas-
sendnderungen infolge Brennstoffeinbringung und War-
mefreisetzung durch die chemische Reaktion mit beriick-
sichtigt. Dazu werden drei Erhaltungsgleichungen und die
ideale Gasgleichung gelést. Mathematische Umformungen
fiihren auf ein System zweier gekoppelter Differentialglei-
chungen (siehe Gleichungen 1 und 2). Sie beinhalten so-
genannte Einflusskoeffizienten die Flichendnderung, Rei-
bungseffekte und Masseanderung sowie alle damit ver-
bundenen Effekte wie Impulsanderung, Warmefreisetzung
und Anderung der molaren Masse der Strdmung beschrei-
ben [14, 15].
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Geringe Anderungen der Brennkammerquerschnitts-
flaiche konnen abhingig von der Brennkammermachzahl
die Stromung sehr verdndern. Einerseits geht eine zu star-
ke Expansion (Flichenerweiterung) in einer Uberschall-
stromung mit stark sinkenden statischen Temperaturen
einher, die unter Umstdnden unter die Ziindgrenze fiir das
gewshlte Brennstoff-/ Luftgemisch fallen kdnnen. Ande-
rerseits kann eine zu kleine Brennkammerdivergenz die
Warmefreisetzung durch die Verbrennung nicht kompen-
sieren, so dass thermisches Sperren einsetzt.

Die Wandreibung geht iiber einen Reibungskoeffizi-
ent in das Differentialgleichungssystem ein. Dieser ist giil-
tig fiir turbulente voll ausgebildete Rohrstromungen bei
Reynoldszahlen bis 10® [16]. Die Grenzschichtverdrin-
gungsdicke wird mit Hilfe eines Integralverfahrens fiir
kompressible turbulente Grenzschichten berechnet . Ein
ausserer Druckgradient wird bei diesem Verfahren nicht
beriicksichtigt [17].

Die Anderung des Brennstoffmassenstroms wird einzig
iiber das Aquivalenzverhiltnis ¢ vorgegeben. Weitere, die
Mischung von Oxidator und Brennstoff betreffende Gro-
RBen sind statische Brennstofftemperatur und Brennstoff-
geschwindigkeit. Letztere stellt die axiale Komponente des
Brennstoffs dar, die durch ihren Impuls einen z. T. erheb-
lichen Beitrag zum Gesamtschub des Triebwerks liefert.
Der Brennstoffmasseeintrag andert die Zusammensetzung
des Gasgemisches und damit die spezifische Warmekapa-
zitdt sowie die molare Masse. Beide Einfliisse werden in
dem eindimensionalen Verfahren beriicksichtigt.

Die Warmestrome an der Brennkammer ergeben sich
einerseits aus der chemischen Reaktion (Warmefreiset-
zung) und andererseits aus den Verlusten wie Wirme-
leitung in die Brennkammerwand oder Wé&rmestrahlung
in der Brennkammer selbst. Die chemische Reaktion (Ab-
schnitt 1.2) berechnet in jedem Rechenschritt neben der
neuen Gaszusammensetzung auch eine neue statische
Temperatur. Die Differenz zur statischen Strémungstem-
peratur ergibt in Verbindung mit der spezifischen War-
mekapazitdt den Warmestrom der als Einflusskoeffizient
in die Differentialgleichungen eingeht. Uber den selben
Einflusskoeffizient werden auch die beiden Verlustmecha-
nismen beriicksichtigt. Die Warmeleitung in der Brenn-
kammerwand wird vereinfacht, fiir voll ausgebildete tur-
bulente Strémungen, mit Hilfe der Dittus Boelter Be-
ziehung beschrieben. Das Brennkammerinnere wird als
Schwarzer Strahler angesehen. Fiir beide Mechanismen
muss die Brennkammerwandtemperatur vorgegeben wer-
den. Dabei lassen sich Kurzzeitversuche mit ann3hernd
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adiabaten Wanden (z. B. ,Blow Down"- Windkanale) mit
sehr hoher Brennkammerwandtemperatur und Langzeit-
versuche mit diabaten Wanden (in kontinuierlichen Anla-
gen) mit niedrigeren Brennkammerwandtemperaturen si-
mulieren.

Als Ldsungsalgorithmus des Systems gekoppelter Dif-
ferentialgleichungen wurde das Runge-Kutta Verfahren
4. Ordnung gewahlt, da es ein explizites Verfahren mit
besonders hoher Genauigkeit bei verhaltnismaRig groler
Schrittweite darstellt.

1.2 Reaktionsloser

Der zweite Hauptbestandteil des numerischen Verfah-
rens ist der Reaktionsléser. Stromungslser und Reakti-
onsldser werden in jedem Rechenschritt getrennt vonein-
ander berechnet, so dass keine gleichzeitige Beeinflussung
wie in der Realitdt existiert. Vergleichsrechnungen mit
sehr verkleinerter Schrittweite haben jedoch gezeigt, dass
selbst bei relativ grober Schrittweite der Einfluss dieser
Entkoppelung verschwindend gering ist [10]. Wie bereits
in Abschnitt 1.1 erwdhnt, werden Stromungsléser und Re-
aktionsloser iiber die Gaszusammensetzung und die Re-
aktionstemperatur, die in den Warmestromeinflusskoeffi-
zienten eingeht, zusammengefiihrt. Beide GroBen kdnnen
mit zwei verschiedenen ReaktionslGsern berechnet wer-
den. Die Algorithmen unterscheiden die starke und die
schwache Verbrennungsform, die beide in Scamjet Brenn-
kammern auftreten kdnnen. Die starke Verbrennung geht
mit groBem Druckanstieg und hell leuchtender Flamme
direkt am Brennstoffinjektor einher, so dass sich eine
starke Warmefreisetzung einstellt. Sie zeigt im Gegen-
satz zur schwachen Verbrennungsform, deren Flammen-
position deutlich stromab des Injektors liegt, fast keinen
Ziindverzug [18-20]. Dieser Mechanismus lasst sich mit
Hilfe der Gleichgewichts- Chemie simulieren. Diese ldea-
lisierung basiert auf der Annahme von unendlich schnel-
len Reaktionsraten, so dass sich in jedem Rechenschritt
chemisches Gleichgewicht einstellt. Im Gegensatz dazu
beriicksichtigt die Nicht- Gleichgewichts- Chemie kom-
plexe Reaktionsmechanismen und zeitabhangige Faktoren
wie z. B. Reaktionsgeschwindigkeiten. Die Reaktion be-
sitzt daher eine gewisse Tragheit, die sich darin widerspie-
gelt, dass das Gasgemisch zwar bestrebt ist das chemi-
sche Gleichgewicht zu erreichen, sich aber zumindest im
Verlauf der Verbrennung nicht darin befindet. Das Nicht-
Gleichgewichtverfahren ist daher geeignet die schwache
Verbrennungsform zu berechnen.

Im chemischen Gleichgewicht laufen die Vorwértsre-
aktionen und die Riickwartsreaktionen mit der gleichen
Geschwindigkeit ab. Das bedeutet, dass sich die Gaszu-
sammensetzung im chemischen Gleichgewicht makrosko-
pisch nicht dndert. Der Zustand selbst hingt von der Ge-
mischzusammensetzung und der statischen Temperatur
der Stromung ab. In anderen Worten existiert fiir jedes
Gasgemisch genau eine Gleichgewichtstemperatur. Auf
den Verbrennungsprozess in der Scramjet- Brennkammer
angewendet bedeutet dies, dass der Brennstoffeintrag die
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sich im chemischen Gleichgewicht befindliche Gaszusam-
mensetzung auslenkt. Der Reaktionslser kann daraufhin
ein neues chemisches Gleichgewicht bei einer neuen Tem-
peratur bestimmen. Bei der Annahme einer isobaren Ver-
brennung besagt der erste Hauptsatz der Thermodyna-
mik, dass die Enthalpie der Stromung konstant bleiben
muss. Diese Forderung ermdglicht die Iterative Berech-
nung der neuen Gleichgewichtstemperatur [21]. Die Ge-
nauigkeit dieses Verfahrens hangt vor allem von dem Ab-
bruchkriterium ab.

Bei der Anwendung des Nicht- Gleichgewichtsreakti-
onslosers ist es notwendig, detailierte Reaktionsmecha-
nismen vorzugeben. Ein weit verbreites Reaktionssche-
ma wurde von Jachimowski speziell fiir die Anwendung
bei maBigen Driicken und hohen Strémungsgeschwindig-
keiten, wie sie in einer Scramjet- Brennkammer vorlie-
gen, angegeben [22]. Es enth3lt 19 Einzelreaktionen mit
den dazugehorigen Koeffizienten und Aktivierungsener-
gien, um die Reaktionsgeschwindigkeiten zu berechnen.
Dieses Schema wurde unter anderem von Gerlinger vali-
diert und fiir numerische Untersuchungen herangezogen
[7]. Allgemein gilt, je detaillierter und komplexer das Re-
aktionsschema, desto genauer aber auch rechenintensiver
sind die Ergebnisse. Zur Lsung der Reaktionsgleichungen
wird ein steifes System nichtlinearer Differentialgleichun-
gen nach einem Schema von Lomax und Bailey gel6st
[23-25].

1.3 Brennstoffeinbringung

Die Brennstoffeinbringung in die Scramjet- Brenn-
kammer besteht im Wesentlichen aus zwei Mechanismen.
Zum einen muss der Brennstoffmassenstrom iiber einen
Injektor in die Brennkammer eingeleitet werden. Zum an-
deren muss dieser Brennstoff ausreichend vermischt wer-
den, um der chemischen Reaktion zur Verfiigung zu ste-
hen. In den meisten Untersuchungen, die sich mit ein-
dimensionalen Ansdtzen zur Simulation von Scramjet-
Brennkammern beschiftigen, werden beide Mechanismen
gekoppelt [26]. Die Koppelung erfolg in der Art, dass
entlang einer sogenannten Mischungsfunktion der Brenn-
stoffmassenstrom eingebracht wird. Dies ist jedoch phy-
sikalisch nicht korrekt, da in Realitat der Massenstrom
an einer diskreten Stelle eingebracht wird und sich Im-
puls und alle gemittelten Stoffeigenschaften des Gemi-
sches sprunghaft dndern.

In dieser Studie werden die Brennstoffeinbringung und
die Vermischung entkoppelt, um eine bessere Uberein-
stimmung mit der Realitdt zu erzielen. Der Brennstoff
wird am Injektor (Position ;) in vollem Umfang diskret in
die Hauptstrémung eingegeben. In diesem Stadium wird
der Brennstoff noch als inert behandelt. Trotzdem wird
er fiir die Berechnung der Impulsinderung und die Ande-
rung der Stoffeigenschaften des Gasgemisches herangezo-
gen. Danach wird der ,inerte" Brennstoff entlang vordefi-
nierter Mischungsfunktionen der chemischen Reaktion zur
Verfiigung gestellt. Die Umwandlung des ,inerten” Brenn-
stoffs findet nur bis zu einem maximalen Vermischungs-
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wirkungsgrad statt. Das bedeutet, ein Teil des Brennstoffs
kann z. B. durch ungeniigende Mischung, die Brennkam-
mer unverbrannt verlassen (siehe Abbildung 1). Zur Be-
schreibung des Mischungsmechanismus sind drei Parame-
ter notwendig: Erstens muss die Mischungsfunktion f;(z),
entlang derer der ,inerte” Brennstoff zur Verfiigung ge-
stellt wird, vorgegeben werden. Diese Mischungsfunktion
hat einen Maximalwert, der durch den Vermischungswir-
kungsgrad 7, ; beschrieben wird. Zuletzt ist die Kenntnis
iiber die axiale Vermischungsldnge (Az;) bis zum maxi-
malen Vermischungswirkungsgrad notwendig.

Brennstoffmassenanteil [-]

x[m]
Abbildung 1: Brennstoffeinbringung und Mischung

2 Validierung des 1D Ansatzes
2.1 Vergleich mit experimentellen Daten

Da diesem eindimensionalen Ansatz einige Annahmen
und Vereinfachungen zu Grunde liegen (Abschnitt 1.1,
wurden verschiedene Testfille, fiir die experimentelle Da-
ten vorlagen, nachgerechnet. Dabei konnte festgestellt
werden, dass die eindimensionale Formulierung nicht in al-
len Fallen zu korrekten Ergebnissen fiihrt (siehe Abschnitt
2.3). Innerhalb ihres Giiltigkeitsbereiches wird allerdings
trotz des verhiltnismiRig groben Ansatzes gute Uberein-
stimmung mit experimentellen Daten beobachtet. Im Fol-
genden werden die nachgerechneten Ergebnisse denen des
Kurzzeitexperiments von Sunami et al. [10, 27] gegen-
libergestellt. Fiir die Geometrie der Brennkammer und
die verwendeten Randbedingungen wird auf deren Ver-
offentlichung verwiesen. Hier sei lediglich erwahnt, dass
Wasserstoff als Brennstoff verwendet und iiber einen Zen-
tralinjektor eingebracht wurde. Das Mischungsverhalten
dieses Injektors wurde von Kodera et al. [28] in dreidi-
mensionalen numerischen Simulationen berechnet. In den
Abbildungen 2 und 3 sind zwei Gegeniiberstellungen mit
verschiedenen Aquivalenzverhiltnissen ¢ angegeben. Die
sowohl qualitative als auch quantitative Ubereinstimmung
der Experimente mit den eindimensionalen Berechnungen
ist offensichtlich. Ungefahr um z = 0,3m ist jedoch ei-
ne deutliche Abweichung der Simulation zu erkennen. An
diesem Ort befindet sich der Zentralinjektor. Er hat durch
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seine Dicke eine verhiltnismaRig grole Versperrungswir-
kung in der Brennkammer, die einen starken Druckanstieg
und eine damit einhergehende Grenzschichtabldsung zur
Folge hat [18]. Diese Abldseblase um den Injektor kann
von dem eindimensionalen Ansatz nicht nachgebildet wer-
den. Weiterhin ist zu erkennen, dass der Druckabfall nach
der Verbrennung in der Simulation leicht iiberbewertet
wird. Die Ursache ist vermutlich in der Berechnung des
Reibungskoeffizienten zu finden.

0.20

Experiment
1D Simulation

p/p0 [-]

x [m]

0.20

Experiment

‘
[l ] T
|
|
: 1D Simulation

p/p0 []

x[m]

Abbildung 3: Normierter Wanddruckverlauf (¢1 = 1,0), (Exp. [27])

2.2 Vergleich mit 3D numerischer Simulation

Um den Einsatz dieses Programms fiir die Parameter-
studie zur Brennstoffstufung zu rechtfertigen wurden fiir
die verwendete Geometrie und die angewendeten Rand-
bedingungen dreidimensionale Simulationen durchgefiihrt
und mit den Ergebnissen des eindimensionalen Ansatzes
verglichen.

2.2.1 Geometrie der Brennkammer und
Randbedingungen

Fiir die Geometrie der Brennkammer wurde ein recht-
eckiger Stromungskanal gewihlt, der mit seinen globa-
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len Abmessungen durchaus in realen Brennkammerexpe-
rimenten untersucht werden kénnte. In Erwartung kur-
zer Ziindverzugszeiten und guter Ausbrenngrade wurde
die Brennkammergesamtldnge auf [, = 400 mm festge-
legt. Diese Annahme ist fiir die starke Verbrennungsform
mit am Injektor anliegender Flamme und hoher lokaler
Wairmefreisetzung angemessen. Die Einlauf- und Isolator-
stromung werden nicht simuliert. Die Brennkammerhdhe
wurde wegen des verwendeten Zentralinjektionskonzeptes
mit hy = 44mm recht hoch gewidhlt. Mit der Brenn-
kammertiefe von t;, = 65mm ergibt sich ein giinstiges
Seitenverhaltnis von ca. 2:3. Der Brennstoff soll fiir Ver-
gleichsrechnungen zunichst nur iiber einen Zentralinjek-
tor (1 = 83mm) eingebracht werden. Um die resulite-
rende Warmefreisetzung kompensieren zu kénnen, diver-
giert die Brennkammer in der vertikalen Ebene mit einem
Winkel von o = 2,5° sowohl an der oberen Wand als auch
an der Unteren. Um die statischen Temperaturen nicht zu
sehr abzusenken und eine sichere Ziindung zu gewahrleis-
ten, wurde zunachst ein kurzer konstanter Brennkammer-
teil vorgesehen, an den sich der divergente Teil anschliet
(24 = 43 mm).

Die Brennkammereintrittsbedingungen liegen einem
Auslegungsflugfall von Mas = 8 in ho = 30km Flug-
hohe und verschiedenen mehrdimensionalen Einlaufsimu-
lationen zugrunde. Die Brennkammermachzahl ergibt sich
aus einer Verzdgerung zu Ma, = 2,3. Die statischen
GroBen (T, = 1041K, p. = 91,7kPa) liegen damit in
fiir die Uberschallverbrennung giinstigen Bereichen. Die
vergleichsweise hohe Reynoldszahl von Re = 0,51 - 10°
lasst nur maRigen Grenzschichteinfluss erwarten. Die Sta-
bilitit des Algorithmus und die Qualitdt der berechne-
ten Ergebnisse sind daher als gut einzuschitzen (vgl.
Abschnitt 2.3). Die Brennkammerwandtemperatur wurde
auf T, = 600 K gesetzt.

T 25°

[ 25

Xq

X

Abbildung 4: Brennkammer

Das Einmischverhalten des Zentralinjektors wurde in
verschiedenen numerischen Arbeiten untersucht und mit
anderen Konzepten verglichen [6, 29, 30]. Der Injektor
mischt Wasserstoff als Brennstoff iiber eine kurze Mi-
schungslange von Az,, = 300 mm lings einer exponen-
tiellen Mischungsfunktion f,,(x) abhingig vom Aquiva-
lenzverhiltnis annihernd vollstindig 7, ~ 100% in die
Oxidatorstrdmung ein (siehe Abbildung 1). Um die Vermi-
schung zu optimieren und einen moglichst groRen Brenn-
stoffimpuls ausnutzen zu kénnen, wird mit einer hohen
Brennstoffmachzahl von Ma; = 2,6 eingeblasen. Der
Brennstofftotaldruck ergibt sich aus dem Brennstoffmas-
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senstrom und liegt in Bereichen um pg 1 ~ 0,4 MPa. Die
Brennstofftotaltemperatur wird zu T ; = 500 K gewdhlt.

2.2.2 Ergebnisse des Vergleichs

In Abbildung 5 ist der normierte Wanddruckverlauf
(oben) iiber der Brennkammerlange fiir zwei verschie-
dene Aquivalenzverhiltnisse aufgetragen. Der eigentli-
chen Brennkammer, die bei = Omm beginnt, ist zu-
mindest in den dreidimensionalen Rechnungen ein Iso-
lator vorgeschaltet, der die Brennkammerstrémung von
der Einlaufstromung trennen soll. In diesen Rechnungen
sind die Brennkammereintrittsbedingungen sehr unsym-
metrisch iiber den Strémungsquerschnitt verteilt (siehe
Abbildung 6). Die Randbedingungen fiir die eindimensio-
nale Berechnung wurden im Eintrittsquerschnitt massege-
mittelt und weichen daher von den normierten Driicken v.
a. um den Zentralkorper stark ab (0mm < z < 83 mm).
Der Wanddruckverlauf in den dreidimensionalen Simula-
tionen fluktuiert wegen des Systems an den Wainden re-
flektierter StoRe sehr. Wenn der eindimensional berech-
nete Verlauf als Mittelwert des dreidimensionalen aufge-
fasst wird, ist eine qualitative Ubereinstimmung deutlich
erkennbar. Sowohl die Druckerhéhung infolge Warmefrei-
setzung als auch der Druckabfall infolge der Divergenz
des Stromungskanales stimmen recht gut iiberein.

p/p, [-]

FIRERT NI [ R S NI [T SR N S RS S S T
0'90.1 0 0.1 0.2 03 0.4

x [m]

Abbildung 6: Machzahlverteilung aus 3D numerischer Simulation
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2.3 Giiltigkeitsbereich des Verfahrens

Mit Hilfe des eindimensionalen Ansatzes lassen sich
mehrdimensionale Effekte wie StoRe oder Expansionen in
der Brennkammer nicht nachbilden. Da diese aber im Falle
einer idealen homogenen Brennkammeranstréomung recht
schwach sind, werden hier nur geringe Einfliisse erwar-
tet. Sehr ungiinstig fiir den eindimensionalen Ansatz sind
groRe Ablose- oder Rezirkulationsgebiete in der Brenn-
kammer, da diese immer mit Unterschallgebieten gleich-
zusetzen sind. Die tiber die Brennkammerquerschnittfla-
che gemittelte Geschwindigkeit bzw. Machzahl ergibt in
einem derartigen Fall hiufig eine Unterschallstromung,
obwohl der Kern durchaus noch mit Uberschall stromt.
Da an der Schallgrenze in den beschreibenden Gleichun-
gen eine Singularitat auftritt, ist es dem Algorithmus nicht
moglich iiber die Schallgrenze hinweg zu rechnen. Ablo-
segebiete werden durch verschiedene Mechanismen wie z.
B. zu groBe Warmefreisetzung ausgeldst. Allgemein ist ein
zu groRer Druckanstieg in der Stromungsgrenzschicht die
Ursache. Nach Korkegi nimmt die F3higkeit der Grenz-
schicht einen gewissen Druckanstieg zu {iberwinden mit
abnehmender Strémungsmachzahl ebenfalls ab [31].

(3) B =1+403Ma
Pe

Dariiber hinaus ist die Grenzschichtdicke und damit
die Reynoldszahl ein weiteres MakR fiir die Ablosegefahr
einer Stromung. Je geringer die Reynoldszahl, desto gro-
RBer und abldsegefahrdeter die Grenzschicht. Die begrenz-
ten technischen Méglichkeiten bei der Durchfiihrung ex-
perimenteller Untersuchungen ermdglichen es meist nur,
Stromungen mit geringen Mach- und Reynoldszahlen zu
untersuchen. Daher sind die meisten Experimente nicht
einfach nachrechenbar. Optimale Stromungsbedingungen
werden unter realen Flugbedingungen erzielt. Fiir die fol-
genden Untersuchungen zur gestufen Brennstoffeinbrin-
gung wird daher ein Flugfall mit den Randbedingungen
entsprechend Abschnitt 2.2.1 gewahlt.

3 Ergebnisse

3.1 Geometrie der Brennkammer und
Randbedingungen fiir die Parameterstudie

In der folgenden Paramterstudie soll vor allem die
Brennstoffstufung mit Wasserstoff als Brennstoff unter-
sucht werden. Daher wird die Geometrie der Brennkam-
mer bis auf ihre Linge in allen Fillen beibehalten. Es wird
jedoch eine zusatzliche Wandinjektion stromab der Zen-
tralinjektion eingefiihrt (zo = 0,25m). Die Brennkam-
merldnge ist zu [, = 600 mm gewahlt worden, um ausrei-
chende Ausbrenngrade auch bei der zweiten Brennstoff-
stufe zu erreichen. Bei dieser zweiten Einblasung werden
die gleichen Mischungsparameter (2, Azs und fa(z))
wie fiir die Zentralinjektion angesetzt. Allerdings wird da-
von ausgegangen, dass der zweite Brennstoffstrahl erstens
einen Winkel zur Brennkammerachse von 45° einschlieflt
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und zweitens mit Mas = 1, ausbldst. Die Schriganstel-
lung des Brennstoffstrahles bei der Wandeinblasung wird
iber die reduzierte axiale Geschwindigkeitskomponente
beriicksichtigt, so dass sich eine effektive Geschwindig-
keit langs der Brennkammerkoordinate von May = 0,7
ergibt.

3.2 Einfluss des Brennstoffimpulses auf den
Netto-Schub

Im Folgenden wird der Einfluss des Brennstoffimpul-
ses bei Zentralinjektion auf den Netto-Schub bei den in
Abschnitt 2.2.1 und beschriebenen Randbedingungen dis-
kutiert. In Abbildung 7 ist der Netto-Schub in Abhingig-
keit der Brennstoffmachzahl mit dem Brennstoffmassen-
strom ¢ als Parameter dargestellt. Alle Verldufe wurden
mit dem Netto-Schub fiir den Fall der senkrechten Ein-
bringung (May = 0,0) normiert. Trotz steigenden Brenn-
stoffmassenstroms wurde iiber die Veranderung des Mi-
schungswirkungsgrades ein der Reaktion zur Verfiigung
stehendes globales Aquivalenzverhiltnis von ¢1,eﬁ =0,2
beibehalten, so dass eine Steigerung der Wairmefreiset-
zung vermieden wurde. Deutlich erkennbar ist der groRe
Einfluss des Brennstoffmassenstromes, der bei einer Ver-
vierfachung den Brennkammerschub um 40% erhdhen
kann (Ma; = 2,6). Zum Vergleich liegt die Zunahme
des Netto-Schubs nur durch Warmefreisetzung, in einem
dhnlichen Bereich (ca. 50%)! Weniger ausgepragt ist je-
doch der Einfluss der Brennstoffmachzahl auf den Netto-
Schub, wobei dieser mit zunehmendem Brennstoffmas-
senstrom leicht steigt. Der Einfluss beider Parameter auf
die statische Wanddruckverteilung, die beispielsweise in
Experimenten bestimmt werden kann, ist eher gering.
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Abbildung 7: Einfluss des Brennstoffimpulses auf den Netto-Schub

3.3 Vermeidung von Druckspitzen

Druckanstiege in einer Brennkammer verzdgern die
Stromung sowohl im Unter- als auch im Uberschall. Bei
geniigend groRen Druckanstiegen droht Grenzschichtablo-
sung. Wie in Abschnitt 2.3 beschrieben, wird vielfach
das Korkegi Kriterium angewendet, um das Grenzdruck-
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verhdltnis bei dem es zur Grenzschichtablosung kommt
zu bestimmen. In Abbildung 8 ist der normierte Wand-
druckverlauf iiber der Brennkammerlange aufgetragen.
Das Grenzdruckverhiltnis nimmt fiir die gewahlten Brenn-
kammereintrittsbedingungen den Wert p;/p. = 0,21 an.
Ein Aquivalenzverhiltnis von ¢; = 0,45 bringt den stati-
schen Druck in der Brennkammer nahe an die Ablsegren-
ze. Um bei gleichem globalen Brennstoffmassenstrom die
Abldsegefahr zu verringern, wurde eine zweite stromablie-
gende Brennstoffeinblasung bei x5 = 250 mm vorgesehen
(¢1 = 0,20 und ¢2 = 0,25). Durch die Brennstoffstufung
wird die Warmefreisetzung iiber der Brennkammerldnge
verteilt. Gleichzeitig beschleunigt die Stromung durch die
Brennkammerdivergenz, so dass der Grenzdruck weder bei
der ersten noch der zweiten Einblaseposition erreicht wird.

Aus Abbildung 8 ist weiterhin zu erkennen, dass sich
mit der Brennstoffstufung insgesamt mehr Energie in die
Sromung bringen ldsst. Dieser Effekt beruht wieder auf
der Verteilung der Warmefreisetzung iiber die divergen-
te Brennkammer, durch die es zu einer Druckreduzierung
kommt. Das Konzept der Stufung kann den Brennstoff-
massenstrom in der betrachteten Brennkammer bei den
gewdhlten Randbedingungen um ca. 44% erhohen, oh-
ne dass es zu thermischem Sperren kommt. Die groRere
mogliche Warmefreisetzung wirkt sich positiv auf den er-
zielbaren Schub aus (vgl. Abschnitt 3.6)
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Abbildung 8: Verteilung des normierten Druckverlaufes entlang der
Brennkammer

3.4 Totaldruckverlust bei gestufter Einblasung

Im Folgenden wird der Totaldruckverlust, der durch
die Einfiihrung der zweiten Brennstoffstufung hervorgeru-
fen wird, betrachtet. Zu erwarten ware, dass bei langerer
Brennkammer die Totaldruckverluste durch Wandreibung
steigen. In Abbildung 9 ist der mit den Eintrittsbedin-
gungen normierte Totaldruck iiber der Brennkammerlange
aufgetragen. Fiir verschiedene Brennstoffkombinationen
erkennt man nur geringen Totaldruckabfall am Brennkam-
merende. Die Reibungsverluste spielen also eine eher un-
tergeordnete Rolle. Der thermische Totaldruckverlust, der
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durch Wiarmefreisetzung infolge Verbrennung entsteht, ist
hier dominant.
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Abbildung 9: Verteilung des Totaldruckverlaufes entlang der
Brennkammer

In Abbildung 10 ist der Totaldruck am Brennkamme-
rende normiert mit dem Fall ohne Brennstoffeintrag in
Abhingigkeit der beiden Aquivalenzverhiltnisse aufgetra-
gen. Es zeigt sich, dass fiir gleiches globales Aquivalenz-
verhiltnis der Totaldruckverlust fiir jede Kombination der
Brennstoffstufung gegeniiber der einzelnen Einblasung zu-
nimmt. Dies liegt insbesondere daran, dass der thermi-
sche Totaldruckverlust quadratisch von der Machzahl ab-
hangt (Gleichung 4). Bei gestufter Brennstoffeinblasung
wird Warme bei héheren Machzahlen freigesetzt, so dass

die Totaldruckverluste steigen.
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Abbildung 10: Totaldruckverlust in Abhangigkeit von ¢1 und ¢2

3.5 Steigerung der globalen Warmefreisetzung

Ein groBer Vorteil der gestuften Brennstoffeinbringung
ist es, global mehr Energie in der Brennkammer umsetzen
zu kdnnen. In Abbildung 11 ist das globale Aquivalenzver-
hiltnis liber den Einblaseparametern Vermischungslange
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Axy und Einspritzposition x5 angegeben. Der Brennstof-
feintrag iiber den Zentralinjektor wurde so konservativ
gewahlt, dass thermisches Sperren an dieser Position ver-
mieden wird (¢; = 0,2). Die Konturlinien stellen die Ver-
inderung des globalen Aquivalenzverhiltnisses zum ma-
ximalen Aquivalenzverhiltnis bei einstufiger Einblasung
(¢1,maz = 0,49) dar. Die globale Warmefreisetzung kann
gegeniiber einstufiger Auslegung bei groBen Mischungs-
lingen und stromabliegenden Einspritzpositionen deut-
lich zunehmen. Zu beobachten ist aber auch, dass kleine
Mischungsldngen und nahe an der ersten Stufe platzier-
te Wandeinblasungen eine verminderte Warmefreisetzung
zur Folge haben. In diesen Fillen ist die Warmefreisetzung
auf sehr kleine axiale Erstreckungen beschrankt. Dies hat
zur Folge, dass die statischen Driicke sehr schnell anstei-
gen und somit frith thermisches Sperren erreicht wird.

04— —— T~ ——~—7

: ¢1,max=0’49

25%

X, [m]

Ax, [m]

Abbildung 11: Erhdhung des globalen Aquivalenzverhiltnisses
durch gestufte Einblasung

3.6 Netto-Schuberhdhung

Der Netto- Schub ergibt sich aus der Impulsbilanz,
die an einem Kontrollvolumen das nur die Brennkammer
einschlieBt, angewendet wurde. Die Differenz aus Austritt-
simpuls und Eintrittsimpuls stellt die Kraft auf die inneren
Brennkammerwande dar und wird hier als Bewertungskri-
terium fiir die Brennkammer herangezogen (Gleichung 5).

(5)

F= mlvl - meve +p1A1 - peAe

In Abbildung 12 ist die dimensionslose Schubsteige-
rung iiber den Aquivalenzverhiltnissen der ersten und
zweiten Stufe aufgetragen. Deutlich zu erkennen ist, dass
die Schubsteigerung bei Brennstoffstufung immer klei-
ner ausfallt als bei einzelner Brennstoffeinblasung. Somit
kann die zusatzliche Warmefreisetzung durch Brennstoff-
stufung nicht in zusitzlichen Schub umgewandelt werden.
Diese Tatsache ist auf den erhéhten Totaldruckverlust bei
Warmefreisetzung bei hohen Machzahlen zuriickzufiihren
(vgl. Abschnitt 3.5).
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Abbildung 12: Netto-Schuberhdhung durch gestufte Einblasung

4 Zusammenfassung

Untersucht wurde die gestufte Brennstoffeinblasung in
einer Scramjet- Brennkammer mit Hilfe eines eindimen-
sionalen Ansatzes. Dieser Ansatz wurde sowohl mit Hilfe
von experimentellen als auch 3D numerischen Untersu-
chungen validiert. Unter Beachtung des Giiltigkeitesbe-
reiches des Verfahrens lassen sich damit aussagekraftige
Parameterstudien zur Vorauslegung von Scramjet- Brenn-
kammern ableiten.

Die Brennstoffstufung wurde unter Variation verschie-
dener Parameter niher betrachtet. Dabei stellte sich her-
aus, dass ein groRer Vorteil der Brennstoffstufung dar-
in besteht, den Druckverlauf innerhalb der Brennkammer
zu glatten und Druckspitzen, die zur Grenzschichtablé-
sung fithren kdénnen, zu vermeiden. Fiir diese Aufgabe
ware eine kontinuierliche Brennstoffverteilung lings der
Brennkammer am besten geeignet. Weiterhin l3sst sich
mit Brennstoffstufung global mehr Warme in der Brenn-
kammer freisetzen. Diese groRere Warmefreisetzung tragt
allerdings nicht zu groRerem Brennkammerschub bei, weil
die thermischen Totaldruckverluste gleichzeitig stark an-
steigen. Um den Brutto- Schub des Triebwerks trotzdem
zu erhdhen, miissen ldngere Brennkammern bzw. Diisen
verwendet werden.
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