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Zusammenfassung

Die Konstruktion neuer Raumtransportsysteme stellt eine groRe Herausforderung dar. Verschiedene Univer-
sitaten in Deutschland haben sich in einem Forschungsverbund zusammengetan um die Entwicklung von
Raketentriebwerken zu unterstitzen. Als ein Bereich innerhalb des Forschungsverbunds beschéftigt sich die
Thermofluiddynamik der Raketenbrennkammer, mit den Verbrennungsvorgéngen. Vier verschiedene Projek-
te behandeln unterschiedliche Aspekte und Anwendungsbereiche. Zum einen werden trans-/lberkritische
Brennvorgange behandelt, die eine Realgas Betrachtung verlangen. Zum anderen beschéftigt man sich mit
Sprayverbrennung, wie sie typischerweise bei unterkritischer Verbrennung in Oberstufen zu finden ist. Als
ein wesentlicher Bestandteil der Gemischaufbereitung wird die Tropfenverdunstung angesehen. Dabei wird
das Verhalten nahe des kritischen Punkts untersucht. Weiterhin ist die Verbrennung in Flussigkeitsraketen-
triebwerken oft Stabilitatsproblemen ausgesetzt. Eine Analyse dieser Verbrennungsinstabilitdten ist Gegens-
tand eines weiteren Projekts. Im Folgenden werden die einzelnen Projekte des Teilbereichs des For-
schungsverbundes vorgestellt. Dabei werden die Ziele und die verschiedenen Herangehensweisen erértert.
Darliber hinaus werden die wichtigsten Ergebnisse und Erkenntnisse zusammengefasst.

1. EINLEITUNG Durch die extremen Bedingungen in der Brennkammer ist

es schwierig, experimentelle Untersuchungen durchzufih-

Der Sonderforschungsbereich TransRegio 40 hat sich
zum Ziel gesetzt, den Entwicklungsprozess neuer Raum-
transportsysteme voranzutreiben. Dazu sollen neue Me-
thoden fir die Entwicklung von Raketenantrieben bereit-
gestellt werden. Der TransRegio 40 gliedert sich in vier
Teilbereiche: Strukturkiihlung, Heckstromungen, Ther-
mofluiddynamik der Raketenbrennkammer und Strémung-
Struktur-Wechselwirkung. Diese decken die grundlegen-
den Aufgabenfelder bei der Raketenmotorentwicklung ab.
In diesem Manuskript wird speziell auf die Projekte des
Teilbereichs C eingegangen: Thermofluiddynamik der
Raketenbrennkammer. Die daran angegliederten Projekte
und ihre Problemstellungen werden vorgestellt, ihre L6-
sungsansatze und Methoden dargelegt. Darliber hinaus
werden die Ergebnisse, die bisher gewonnen wurden,
prasentiert und ein Ausblick auf die zukinftigen Arbeiten
gegeben.

Der Verbrennungsvorgang in FlUssigkeitsraketen ist ge-
kennzeichnet durch eine hohe Reaktionsdichte, hohen
Druck und hohe Temperaturen. Solche Bedingungen
stellen groRe Anspriiche an die Struktur und die Periphe-
rie eines Raketenmotors. So ist zum Beispiel die Schub-
kammer hohen mechanischen Belastungen ausgesetzt,
die sowohl statisch als auch dynamisch wirken. Ein weite-
res Problem stellt die hohe Temperatur in der Brennkam-
mer von bis zu 3500 °C dar. Nur durch eine effiziente
Kuhlung kann erreicht werden, dass die Wand der Schub-
kammer den hohen Temperaturen Stand halt. Alles in
allem ist die Verbrennung der Schliisselprozess im Rake-
tenmotor, der die Auslegung und das Design seiner Um-
gebung diktiert. Es ist daher eine grundlegende Anforde-
rung, den Verbrennungsvorgang richtig zu beschreiben.
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ren. Daher sind numerische Berechnungen oft der einzige
Weg, sich einen detaillierten Eindruck Uber die Vorgange
im Inneren einer Raketenbrennkammer zu verschaffen.
Die vier Projekte im Teilbereich bearbeiten unterschiedli-
che Problemstellungen der Verbrennung in Raketentrieb-
werken. Die Ausrichtung der einzelnen Projekte ist so
gewahlt, dass die wesentlichen Aspekte der Thermofluid-
dynamik der Raketenbrennkammer abgedeckt werden:

e Uberkritische Verbrennung

e Unterkritische Verbrennung mit Sprayverduns-
tung

e  Tropfenverdunstung im transkritischen Bereich
e  Thermofluiddynamische Instabilitaten.

Die folgenden Abschnitte beschreiben die jeweiligen Pro-
jekte und erlautern deren Aufgabenstellung.

2. MODELLIERUNG VON EINSPRITZ-, MISCH-
UND VERBRENNUNGSVORGANGEN IN RA-
KETENMOTOREN UNTER REALGASBEDIN-
GUNGEN

In Brennkammern moderner Hochleistungsraketenantrie-
be treten physikalische Vorgange auf, die zum grof3en Teil
noch unverstanden sind. In den Brennkammern der
Haupttriebwerke herrschen Driicke, die deutlich Gber den
kritischen Driicken aller auftretenden Treibstoffkomponen-
ten liegen, bis in Bereiche von 200-300 bar. Als Brenn-
stoff/Oxidator-Kombinationen werden vielfach Wasser-
stoff/Flussigsauerstoff (LOX) verwendet. Die Kombination
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Methan/LOX wird fur zukunftige Triebwerke ebenfalls in
Betracht gezogen. Der eingespritzte flissige Sauerstoff
und der Treibstoff verhalten sich nicht mehr wie eine Flus-
sigkeit in Gasumgebung, sondern wie ein Gemisch realer
Gase, dessen thermofluiddynamischer Zustand vom
Druck und von den Temperaturen der Komponenten so-
wie der lokalen Mischung abhangt. Die Dynamik des Ein-
spritzvorgangs koaxialer Freistrahlen alleine wirft unter
solchen Bedingungen bereits viele ungeklérte Fragen auf.
Als weitere Schwierigkeit kommt hinzu, dass aus einer
Vielzahl von Elementen eingespritzt wird, so dass komple-
xe Strahlwechselwirkungen und Mischvorgange entste-
hen, welche die Verbrennung, die Schuberzeugung und
die thermischen Lasten bestimmen. Ebenfalls weitgehend
unerforscht sind die turbulenten Verbrennungsvorgénge
im Einspritzbereich und im stromab liegenden Teil des
Raketenmotors. Bei Uberkritischen Brennkammerdriicken
missen fir die numerische Vorhersage Realgas-
Zustandsgleichungen und erweiterte Transportkoeffizien-
ten fur alle beteiligten Stoffe verwendet werden. Von den
Stoffgesetzen wird erwartet, dass sie in einem weiten
Temperaturbereich von kryogenen Bedingungen bis zu
Temperaturen von tber 3000 K gultig sind, wobei fir die-
ses Mehrstoffsystem auch Mehrkomponenten-Realgas-
gleichungen notwendig sind. Aufgrund der starken Variati-
on der StoffgroRen, insbesondere in der Nahe kritischer
Dichten und wegen der geanderten Zustandsgleichung,
sind angepasste numerische Algorithmen und Modelle in
den CFD-Methoden notwendig.

Grofie Raketenbrennkammern enthalten eine solche Viel-
zahl von Einspritzelementen, dass CFD-Simulationen der
Gesamtbrennkammer selbst bei Verwendung stationdrer
RANS-Simulationen nicht jeden einzelnen Injektor detail-
liert auflésen kdnnen. Detaillierte experimentelle Validie-
rungsdaten bei brennkammertypischen Bedingungen
stehen nicht zur Verfigung, weshalb sich LES-
Modellierungen auf DNS-Daten stiitzen missen. DNS-
Daten eines Einzelinjektors liefern eine detaillierte Daten-
basis fir die Modellierung der Mischung durch LES-
Verfahren auf groberen Netzen mit Feinstrukturmodellen
fur Impulstransport, Skalartransport und Verbrennung.
Letztere sind geeignet, eine Simulation der Mischung und
Verbrennung an Multiinjektor-Konfigurationen und in der
gesamten Brennkammer durchzufiihren.

Da Brennstoff und Oxidator getrennt eingespritzt werden,
entstehen Diffusionsflammen, wobei fir eine chemische
Reaktion eine mikroskopische Vermischung notwendig ist.
Die detaillierten chemischen Reaktionsmechanismen fir
die Brennstoffe sind heute gut bekannt. Aufgrund der
numerischen Steifheit der Systeme und der geringen
raumlichen Ausdehnung der Flammenstrukturen ist es
aber nicht mdglich, die turbulente Verbrennung in LES-
Modellen durch L&sen der Transportgleichungen aller
Spezies innerhalb des CFD-Codes zu beschreiben. Die
Warmefreisetzung und Spezieskonzentrationen kénnen
jedoch mittels des transportieren Mischungsbruches,
dessen Varianz und der skalaren Dissipationsrate be-
schrieben werden. Diese kénnen so mittels Flamelet-
Verfahren tabelliert werden. Bei Ankopplung an LES-
Verfahren muss diese Modellierung noch durch ein Fein-
struktur-Chemie-Turbulenz-Modell ergdnzt werden, wel-
ches die mikroskopischen Verbrennungsvorgénge auf
rdumlichen Skalen unterhalb der Gitterweite beschreibt.
Hierzu kénnen z.B. Wahrscheinlichkeitsdichteansatze
(PDF fur RANS, FDF fur LES), z.T. konditioniert auf den
Mischungsbruch, verwendet werden.
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2.1. Methoden

Gesamtziel des Teilprojekts ist die erstmalige Entwicklung
eines thermodynamisch konsistenten LES-Modells zur
Simulation der Mischungs- und Verbrennungsvorgéange in
einer Raketenbrennkammer. Die Modellentwicklung wird
durch hochaufgeléste DNS-Rechnungen fir Einzel-
injektoren und durch LES-Rechnungen fiir Injektorgruppen
gestutzt, die fur sich bereits wichtige neue Erkenntnisse zu
den thermofluiddynamischen Vorgéngen liefern werden.

Fir eine zuverlassige Vorhersage von Schub, Warmebe-
lastung der Brennkammerwénde, Ausbrand und Verbren-
nungsinstabilitdten von Raketenbrennkammern moderner
Hochdruck-Raumfahrtantriebe werden Modelle benétigt,
welche die Verbrennungsvorgénge in der Gesamtbrenn-
kammer thermodynamisch korrekt und numerisch effizient
darstellen. Bei den fir moderne Hochleistungsantriebe
typischen hohen Brennkammerdricken Uber 100 Bar
missen Realgas-Zustandsgleichungen und Transportei-
genschaften beriicksichtigt werden. Die komplexen Misch-
vorgange bei der Einspritzung in die Brennkammer und
der enge Zusammenhang zwischen Stoffeigenschaften,
Turbulenz und chemischen Reaktionen fiihren bei der
RANS-Modellierung zu bisher und fiir absehbare Zeit
unUberwindbaren Hirden. Um eine moglichst genaue
Darstellung des momentanen Strémungsfeldes zu be-
kommen, werden in diesem Teilprojekt LES-Modelle ver-
wendet.

Die Modellierung der turbulenten Verbrennung konzent-
rierte sich bisher auf den Bereich idealer Gase, flissige
Brennstoffe wurden als verdunstende Tropfen modelliert.
Die Modellierung von Fluidstrémungen und -mischungen
mit Realgaseigenschaften wurde in den letzten Jahren mit
der Ableitung korrekter Transportgleichungen und ersten
DNS-Rechnungen vorangetrieben. Erste sehr detaillierte
direkte Simulationen von LOX-GH2-Strémungen und
einige Grobstruktur-Simulationen mit Verbrennung ver-
wenden detaillierte Reaktionsmechanismen und Trans-
portgleichungen fir alle chemischen Spezies und verzich-
ten auf ein Feinstruktur-Verbrennungsmodell und sind
daher fiir eine LES der Gesamtbrennkammerstrémung zu
aufwendig.

Ziel dieses Teilprojekts ist daher die Entwicklung und
Validierung einer LES-Modellierung fir die Simulation der
Vermischungs- und Verbrennungsvorgénge in der gesam-
ten Raketenbrennkammer, welche die Thermodynamik bei
kryogenen Einspritztemperaturen und hohem Druck kor-
rekt beschreibt. Direkte Simulationen am Einzelinjektor,
Optimierung des Einspritz- und Mischvorgangs durch
Parametervariation sowie LES des Nahbereichs von Mul-
tiinjektorelementen unterstitzen die Modellentwicklung
des LES-Verfahrens fiir die Gesamtbrennkammer und
liefern wichtige Erkenntnisse der fluiddynamischen Stré-
mungs- und Mischungsvorgénge.

2.2.

Im Rahmen dieses Teilprojektes wurde eine konsistente
und effiziente Modellierung fur die Berechnung der ther-
modynamischen Eigenschaften und Transportgréfien
realer Gase entwickelt und bewertet. BILD 1 zeigt die
Validierung verschiedener Zustandgleichungen anhand
von NIST Daten [1]. Fiur die endglltige Implementierung
wurde eine Peng-Robinson Gleichung [2] mit empirischer
Volumenkorrektur [3] gewahlt.

Ergebnisse
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BILD 1. Validierung verschiedener Zustandsgleichungen
anhand der Dichte und der spezifischen Warmekapazitat
von Sauerstoff bei einem Druck von 60 bar (NIST).
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BILD 2. Vergleich der resultierenden OH-Verteilung aus
der CFD mit Chemolumineszenz Messungen [4].

Fir erste Untersuchungen wurde diese konsistente ther-
modynamische Formulierung in den kommerziellen CFD-
Code ANSYS CFX eingebaut und an experimentellen
Untersuchungen der Mascotte-Flamme [4] validiert (BILD
2). Hierbei wurde festgestellt, dass eine stationdre RANS
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Simulation nur eingeschrénkt in der Lage ist, die experi-
mentelle Flammenform abzubilden [5], [6].

Da die Injektorstréomung signifikant von dreidimensionalen
Effekten beeinflusst wird, wurde der Fokus im Weiteren
auf die Large Eddy Simulation gelegt. Hierfur wurden zwei
LES taugliche CFD Codes — OpenFOAM als anwen-
dungsnahe ,ready-to-use“ Software und INCA als hoch-
genaues akademisches Werkzeug — um eine konsistente
Realgasthermodynamik erweitert. Die in OpenFOAM vor-
handene Turbulenzmodellierung wurde mittels mit INCA
generierten DNS Ergebnissen von transienten, transitio-
nellen Scherschichten validiert. Derartige Scherschichten
wurde in der Literatur bereits eingehend behandelt und es
ist deshalb eine grofe Bandbreite an Referenzdaten ver-
fugbar [7], [8].
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BILD 3. Hauptspeziesverteilung in einer Gegenstrom-
diffusionsflamme mit und ohne Realgasbetrachtung [9].

Fir zukinftige LES-Verbrennungssimulationen mittels
Flamelet-Modellierung wurde die Software COSILAB,
welche zur Berechnung von eindimensionalen Flammen
genutzt werden kann, ebenfalls um eine Realgaszu-
standsgleichung erweitert. Effekte dieser thermodynami-
schen Eigenschaften auf die Flammenstruktur wurden
anhand von 1D-Gegenstromdiffusionsflammen untersucht
[9]. BILD 3 zeigt einen Vergleich der Hauptspezies in der
Flamme mit und ohne Realgasbetrachtung.
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BILD 4. Vergleich der Temperaturverteilung aus der Simu-
lation fir ideale Flamelets (oben) und reale Flamelets mit
detaillierter Diffusion (unten) [10].
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Auf Basis der 1D-Flammenberchnungen wurden Flamelet-
Tabellen generiert. Mittels dieser Tabellen wurden bereits
erste RANS Verbrennungssimulationen ausgefihrt [10].
BILD 4 zeigt einen Vergleich der Flammentemperaturen
fur die Mascotte-Flamme wie sie fir die ideale Herange-
hensweise (standard CFX-RIF) und fir die erweiterte
Flameletmodellierung resultieren. Neben den Realgasef-
fekten, kommen hier auch die Modellierung detaillierter
Diffusionseffekte zum Tragen.

2.3.

Im weiteren Projektverlauf ist es geplant, den vorhande-
nen OpenFOAM Realgasléser fir weitere Uberkritische
Konfigurationen zu validieren. Einen ersten Schritt stellt
hierbei die Simulation Uberkritischer Stickstoffjets dar [11].
Gleichzeitig wird das Flamelet Verbrennungsmodell mit
dem LES Lo&ser gekoppelt um mittels dieser Verbren-
nungsmodellierung die reagierende Strdmung in einer
Raketenbrennkammer zu simulieren.

Weiterer Projektverlauf

Zu einem spéateren Zeitpunkt soll dann diese erste Ver-
brennungsmodellierung durch ein CMC Modell ersetzt
werden.

Der akademische Strémungsléser INCA (TUM AER) ver-
fugt Uber ein hochgenaues implizites LES - Verfahren
(ALDM). Dieses soll fiir Realgasstrémungen erweitert
werden. Mittels dieses Tools werden zukinftig detaillierte
Untersuchungen von Einzel- und Multiinjektor Konfigurati-
onen ausgefiihrt. Besonderes Augenmerk gilt hierbei dem
Studium der Mischungsvorgange unter Realgasbedingun-
gen.

3. TURBULENTE SPRAY-VERBRENNUNG IN
RAKETENBRENNKAMMERN

Das Teilprojekt ,Turbulente Spray-Verbrennung in Rake-
tenbrennkammern® beschaftigt sich mit der numerischen
Simulation unterkritischer LOX/H, Modellbrennkammern
mit einem oder wenigen Injektoren. Hierbei wird die ge-
samte Schubkammer, einschlieRlich der Energieumwand-
lung in der Schubdise, simuliert. Durch die Betrachtung
der Verbrennung im unterkritischen Bereich, wie sie in
Oberstufentriebwerken vorzufinden ist, wird der Schulter-
schluss mit Teilprojekt ,Modellierung von Einspritz-,
Misch- und Verbrennungsvorgangen in Raketenmotoren
unter Realgasbedingungen” hergestellt, welches Realgas-
effekte bei trans- und Uberkritischer Verbrennung themati-
siert.

Im Teilprojekt ,Turbulente Spray-Verbrennung in Rake-
tenbrennkammern® liegt das Hauptaugenmerk auf den
Aspekten der Spray-Verbrennungsmodellierung und der
Turbulenz-Chemie Interaktion. Daher wird trotz des be-
achtlichen Rechenaufwandes, resultierend aus der L6-
sung von Transportgleichungen fiir eine grof’e Zahl von
Spezies, finite-rate Chemie als Verbrennungsmodell ein-
gesetzt. DarUber hinaus wird eine exakte Vorhersage der
auftretenden Wandwéarmebelastung der Brennkammer
angestrebt.

3.1. Methoden

Um diesen vielféltigen Anforderungen gerecht zu werden,
wird ein ebenso vielfaltiges, aufeinander abgestimmtes
Ensemble an Simulationswerkzeugen eingesetzt. Die
Simulation der Gasphase wird mit dem Forschungscode
TASCOM (Turbulent All Speed Combustion Multigrid)
durchgefiihrt. Dieser URANS-Code |6st Erhaltungsglei-
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chungen fir Masse, Energie, Impuls und Spezies, sowie
Gleichungen zur SchlieBung der Turbulenz. Hierbei kann
zwischen verschiedenen Zweigleichungsturbulenzmodel-
len (g-w, k- w und SST) gewahlt werden. Die Lésung des
gekoppelten Gleichungssystems erfolgt mit einer raumli-
chen Genauigkeit von bis zu funfter Ordnung [12] und
einer zeitlichen Genauigkeit von bis zu dritter Ordnung.
Wie bereits erwadhnt, wird zur méglichst akkuraten Be-
schreibung der Verbrennung detaillierte Chemie einge-
setzt. Bereits vollstandig in TASCOM implementiert ist ein
multi-variate assumed PDF Modul zur Bericksichtigung
der Turbulenz-Chemie Interaktion [13].

Der flussige Oxidator wird mittels Lagrangescher Tropfen-
verfolgung in Form eines verdinnten Sprays modelliert.
Hierzu wir das am Institut fir Verbrennungstechnik des
DLR entwickelte Simulationswerkzeug SPRAYSIM einge-
setzt. Mit seiner Vielzahl an Modellen fur Dispersion, Trop-
fenzerfall und Verdunstung, die speziell auf Hochdruckbe-
dingungen abgestimmt sind, ist es sehr gut fir die Simula-
tion von Treibstoffsprays unter Raketenbrennkammerbe-
dingungen geeignet. Die Kopplung mit dem Forschungs-
code TASCOMSD, der fir die Strémungs- und Verbren-
nungssimulation der Gasphase zum Einsatz kommt, ge-
schieht Uber die sogenannte Particle-Source-In Cell (PSI-
Cell) Methode [14]. Diese basiert darauf, dass jeder
Spraypartikel entlang seiner Trajektorie durch das Stro-
mungsfeld Masse, Impuls und Energie mit der tragenden
Gasphase austauscht. Durch Summation der Beitrage
aller Partikel die ein finites Volumen durchqueren, werden
Quellterme fir diese Zelle des Rechengebietes berechnet.
Die Quellterme werden auf Grundlage der von TAS-
COM3D bereitgestellten Eigenschaften der umstrémenden
Gasphase ermittelt. Durch das Einbringen der Quellterme
in die Erhaltungsgleichungen der Gasphase ergeben sich
geanderte Strémungseigenschaften, die wiederum zu
Anderungen in den Spray-Quelltermen fiihren. In einem
iterativen Prozess fiihrt dieses ,two-way coupling® schlief3-
lich zu einer stationdren Loésung fur Spraytrajektorien und
Gasphasenstromung.

Ein wichtiger Aspekt der Verbrennungssimulation und
daher ein Hauptarbeitsgebiet des Teilprojektes ist die
Wechselwirkung zwischen Verbrennung und Turbulenz.
lhre wichtige Bedeutung erlangt diese durch die starke
Nichtlinearitdt des chemischen Quellterms. Die sogenann-
ten PDF-Verfahren begegnen dieser Problematik dadurch,
dass die instantanen Produktionsraten bei der Mittelung
mit Wabhrscheinlichkeitsfunktionen gewichtet werden.
Prinzipiell sind hierbei zwei Arten von Anséatzen zu unter-
scheiden. Bei der assumed PDF-Methode wird die ma-
thematische Form der Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion
vorgeschrieben. Dieser Ansatz ist bereits in TASCOM
implementiert und zeichnet sich durch nur geringen zu-
satzlichen Rechenaufwand aus. Hierbei kommt fiir die
Temperatur-PDF die GauR-Verteilung und fir die Wahr-
scheinlichkeitsdichtefunktion der Spezies die multi-variate
B-PDF nach Girimaji zum Einsatz. Der realitdtsndhere
Ansatz ist das sogenannte Transportgleichungs-PDF-
Verfahren, bei dem sich die Wahrscheinlichkeitsdichte-
funktion geman stochastischer Differentialgleichungen frei
entwickeln kann. Die héhere Genauigkeit dieses Verfah-
rens, insbesondere bei Beriicksichtigung sowohl der ther-
mochemischen Variablen, als auch des Geschwindigkeits-
vektors und der turbulenten Frequenz, geht jedoch mit
einem weit hoheren Rechenaufwand einher. Zur Lésung
der Transportgleichung im mehrdimensionalen Raum
muss auf Lagrangesche Partikel-Verfahren zurlickgegrif-



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

fen werden. Wesentlicher Bestandteil des Teilprojektes ist
die Kopplung eines bestehenden Transportgleichungs-
PDF-Moduls fur zweidimensionale Probleme an TASCOM
und daran anschliefend die Erweiterung dieses Moduls
zum Einsatz in dreidimensionalen Rechnungen.

3.2,

Ein im Teilprojekt bereits sehr intensiv untersuchter Test-
fall ist der PennState Preburner Combustor. Hierbei han-
delt es sich um den Demonstrator eines Full-Flow Staged-
Combustion (FFSC) Raketentriebwerkes mit einem Koaxi-
alinjektor. Bei einem solchen Triebwerk werden die Treib-
stoffe vorverbrannt, so dass sie gasférmig in die Brenn-
kammer eingebracht werden. Diese Konfiguration wurde
mit einer Vielzahl von unterschiedlichen Anséatzen simu-
liert [15], [16].

Ergebnisse
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BILD 5. Berechnete OH-Verteilungen in der RANS-
Simulation (oben) und den instationdren Simulationen 2.
und 5. Ordnung (Mitte bzw. unten).

BILD 5 zeigt die signifikanten Unterschiede der OH-
Verteilung zwischen stationdrer und instationaren Simula-
tionen. Aber auch bei den URANS-Simulationen mit rdum-
lichen Diskretisierungen von zweiter bzw. finfter Ordnung
sind deutliche Abweichungen erkennbar. Ebenso tritt
durch die Berucksichtigung der Turbulenz-Chemie Interak-
tion mittels eines assumed PDF Ansatzes nochmals eine
Verédnderung in der OH-Verteilung auf. Insgesamt kann
man feststellen, dass die Flamme mit zunehmender Mo-
delgenauigkeit diffuser wird und der Héchstwert des OH-
Massenbruches abnimmt. Diese Unterschiede machen
sich auch im Verlauf des Wandwarmestromes entlang der
Langsachse bemerkbar.

Aus BILD 6 ist klar zu entnehmen, dass die stationare
RANS-Simulation nicht dazu in der Lage ist, den im Expe-
riment gemessenen Wandwéarmestrom zu reproduzieren.
Die Position des Maximums liegt zu weit stromab und wird
anndhernd um den Faktor 2 Uberschétzt. Die instationdren
Rechnungen hingegen bilden den Verlauf des Wandwar-
mestromes, insbesondere die Position und den Wert des
Maximums, gut ab. Die héhere rdumliche Auflésung fihrt
nochmals zu einer besseren Ubereinstimmung mit den
Messergebnissen. Dahingegen hat die Verwendung des
assumed PDF Ansatzes nur einen geringen Einfluss auf
den Verlauf des Wandwarmestromes.
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BILD 6. Vergleich der berechneten Verldufe des Wand-
warmestromes mit experimentellen Daten.

Ein weiterer untersuchter Testfall ist der kryogene MAS-
COTTE-Versuchstand der franzésischen ONERA (Konfi-
guration A-10). Bei dieser Simulation kommt die Euler-
Lagrange-Kopplung zum Einsatz, da der Oxidator fllssig
in die Brennkammer eingebracht wird.

BILD 7. Spray-Ausbreitung im Nahbereich des Injektors.

Der Nahbereich des Koaxialinjektors samt LOX-Spray ist
in BILD 7 dargestellt. Der vom Injektor ausgehende Ko-
nus, auf dessen Oberflaiche das Spray in das Rechenge-
biet eingebracht wird, représentiert den fliissigen Kern des
LOX-Strahles. Die GréRRe der Tropfen in der Darstellung
ist proportional zum tatsachlichen Tropfendurchmesser.
Die Einfarbung der Tropfen gemaf ihrer Oberflachentem-
peratur ist Zeugnis der raschen Aufheizung bei Eintritt in
die Brennkammer.
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BILD 8. Entwicklung charakteristischer Tropendurchmes-
ser in axialer Richtung.

Das Diagramm in BILD 8 zeigt den Verlauf einiger charak-
teristischer Durchmesser der PSD (Particle Size Distribu-
tion) sowie die verdunstete Tropfenmasse bezogen auf die
eingebrachte Flussigkeitsmasse als Funktion des Abstan-
des zum Injektor. Bereits 100mm stromab des Injektors
sind 90% des Oxidators in die Gasphase Ubergegangen.
Die vollstdndige Verdampfung tritt jedoch erst ungeféhr
420mm stromab des Injektors ein.

Temperature, K: 500 1000 1500 2000 2500 3000

BILD 9. Temperaturfeld in der MASCOTTE-Brennkammer.

BILD 9 zeigt schlief3lich das Ergebnis der Verbrennung in
der Gasphase. Ahnlich wie bei der RANS-Rechnung des
PennState-Combustor zeigt sich eine Flamme mit dicker
Flammfront, die etwa zur Hélfte in die Brennkammer hin-
einragt.

3.3.

Aktuell wird die Euler-Lagrange-Kopplung, die sich zur
Simulation der Spray-Verbrennung bewahrt hat, fir insta-
tiondre Rechnungen erweitert. Dies wird flr die Simulation
des MASCOTTE-Testfalles auch einen Vergleich der
Standardabweichung der Temperatur an diskreten Mess-
positionen ermdglichen. Darliber hinaus befinden sich
dreidimensionale Rechnungen der PennState-
Schubkammer in Vorbereitung. Fir diese Konfiguration
sind auRerdem auch Simulationen mit dem in Entwicklung
befindlichen DDES-Verfahren geplant. Des Weiteren ist
die Kopplung des zweidimensionalen Transportglei-
chungs-PDF-Moduls an TASCOM ein wesentlicher Be-
standteil der aktuellen Arbeiten. Wenn diese abgeschlos-
sen ist, kann mit der Erweiterung fir dreidimensionale
Problemstellungen begonnen werden. Da die hohen Re-
chenkosten den intensiven Praxiseinsatz des Tran-
portgleichungs-PDF-Verfahrens erschweren, sollen die
gewonnenen Ergebnisse vor allem fir eine fundierte Kalib-
rierung des assumed PDF-Ansatzes herangezogen wer-
den.

Weiterer Projektverlauf
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Nach Abschluss all dieser Arbeiten wird ein in seiner Ge-
samtheit verifiziertes und validiertes Ensemble an Simula-
tionsmodulen vorliegen, so dass anschlieend zur Simula-
tion von Multi-Injektor-Anordnungen Ubergegangen wer-
den kann. Ein weiterer interessanter Untersuchungsge-
genstand ist dartber hinaus die Verwendung von Methan
als Treibstoff.

4. EXPERIMENTELLE UND DIREKTE NUMERI-
SCHE UNTERSUCHUNG DER TROPFEN-
VERDAMPFUNG IN DER NAHE DES KRITI-
SCHEN PUNKTES UND IM UBERKRITI-
SCHEN GEBIET

Dieses Teilprojekt untersucht die Tropfenverdunstung in
der Nahe des kritischen Punktes auf experimentelle und
numerische Weise, was in beiden Bereichen mit Heraus-
forderungen verbunden ist. Da Verdunstungsprozesse
nahe des kritischen Punktes bisher nur von wenigen Wis-
senschaftlern untersucht wurden, sind die Arbeiten der
ersten Projektphase sehr stark grundlagenorientiert.

4.1. Numerische Untersuchungen
4.1.1. Methoden

Mit dem am Institut fir Thermodynamik der Luft- und
Raumfahrt der Universitdt Stuttgart entwickelten Pro-
gramm FS3D (Free Surface 3D) [17] ist im Teilprojekt
bereits ein Code zur direkten numerischen Simulation von
Mehrphasenstrémungen vorhanden. Das Verfahren ba-
siert auf der Losung der inkompressiblen Navier-Stokes-
Gleichungen und der Volume-of-Fluid-Methode (VOF) [18]
zur Oberflachenverfolgung.

Die Untersuchung von Tropfen nahe des kritischen Punk-
tes ist geprégt durch hohe Temperaturen und Driicke.
Unter diesen Bedingungen stellt sich eine starke Kopplung
zwischen Dichte und Druck ein, ein Fluid wird durch eine
thermodynamische Zustandsgleichung beschrieben und
ist deshalb als kompressibel zu betrachten. Deshalb muss
die bestehende FS3D-Umgebung auf die kompressiblen
Navier-Stokes-Gleichungen erweitert werden. Hierbei ist
zu beachten, dass der vorhandene druckbasierte Stro-
mungsldser nicht direkt zur Simulation kompressibler
Strdmungen eingesetzt werden kann. Aus mathemati-
scher Sicht stellt der Ubergang von den inkompressiblen
zu den kompressiblen Gleichungen bereits fur die Be-
schreibung von einphasigen Strdomungen eine wesentliche
Herausforderung dar. Formal lassen sich die inkompres-
siblen Gleichungen zwar als Grenzwert der kompressiblen
Gleichungen ableiten, dieser ist jedoch auf Grund der
geanderten Bedeutung des Druckes singuldr. Einem
thermodynamischen, durch eine Zustandsgleichung be-
schriebenen Druck im Kompressiblen, steht ein rein hyd-
rodynamischer Druck im Inkompressiblen gegeniber. Der
singuldre Grenzwert lasst sich mit Hilfe einer asymptoti-
schen Druckzerlegung umgehen, so dass sich ein druck-
basiertes Verfahren flir kompressible und inkompressible
Strémungen ableiten I&sst. Es handelt sich hierbei um das
fur einphasige Strdomungen konzipierte Multiple-Pressure-
Variables-Verfahren (MPV) [19], das die Mdglichkeit der
FS3D-Erweiterung auf kompressible Strdbmungen unter
Beibehaltung der bestehenden Programm-Struktur gibt.

Der Fokus der ersten Projektphase liegt auf der Anwen-
dung dieses Verfahrens auf kompressible Mehrphasen-
strdmungen, was mit zusatzlichen Herausforderungen
verbunden ist. Aus Sicht des MPV-Ldsers ist die stro-
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mungsmechanische Kopplung zweier Phasen mit stark
voneinander abweichenden Zustandsgleichungen heraus-
fordernd. Einige numerische Verfahren kommen damit
nicht problemlos zurecht, so dass es an der Materialgren-
ze zu stérenden Oszillationen in Druck und Geschwindig-
keit kommen kann.

Weiterhin muss auch die in FS3D bestehende Oberfla-
chenverfolgung angepasst werden. Das auf Volumener-
haltung basierende VOF-Verfahren lasst sich nicht direkt
auf den kompressiblen Fall tbertragen. Eine Alternative
stellt hier der Level-Set-Ansatz [20] dar, bei dem die Lage
der Grenzflache implizit als Nullstelle einer Funktion ge-
geben ist, was zusatzlich eine genauere geometrische
Beschreibung der Oberflache erlaubt.

41.2.

Im Rahmen der ersten Projektphase wurde basierend auf
der FS3D-Struktur eine eindimensionale Testumgebung
fur die grundlegenden Untersuchungen mit dem MPV-
Verfahren geschaffen. Dabei stand die Erweiterung des
druckbasierten Ansatzes auf mehrphasige Strémungen im
Vordergrund. Es hat sich gezeigt, dass das MPV-
Verfahren gut fur Mehrphasensimulationen geeignet ist.
BILD 10 zeigt die Ergebnisse eines eindimensionalen
StolRrohrproblemes. Wahrend die linke Halfte mit Gas
gefillt ist, befindet sich in der rechten Halfte eine Flissig-
keit, die durch die Tait-Zustandsgleichung beschrieben
wird. Aufgrund des initialisierten Druckverhéltnisses von
1000:1 breitet sich in der linken Halfte eine Expansion ins
Gas aus, wahrend auf der rechten Seite die Ausbreitung
eines VerdichtungsstoRes in das Tait-Fluid hinein zu beo-
bachten ist. Unerwiinschte Oszillationen an der Phasen-
grenze werden auf Grund des Einsatzes des Druckes als
primare Variable vermieden.

Ergebnisse

e Exact solution x
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Exact solution
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BILD 10. Vergleich zwischen Numerik (MPV1D) und ana-
lytischer L6sung bei einem Zweiphasen-Stof3rohrproblem.

Parallel zu den Untersuchungen in der Testumgebung
wurde mit der Implementierung des MPV-Verfahrens in
die FS3D-Umgebung begonnen, wobei die in der Testum-
gebung gewonnenen Erkenntnisse direkt in die dreidimen-
sionale Umsetzung einflieRen.

4.2.

Das Ziel des Teilprojektes ist die Untersuchung von Ver-
dunstungsprozessen von Tropfen nahe dem kritischen

Experimentelle Untersuchungen
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Punkt. Hierzu werden auch experimentelle Untersuchun-
gen durchgefiihrt, die nachfolgend beschrieben werden.

4.2.1. Methoden

In der ersten Projektphase wurde in einem ersten Schritt
die Verdunstungsrate von Tropfenketten im Mikrometerbe-
reich bei hohem Druck experimentell bestimmt. Diese
experimentellen Arbeiten sollen einen besseren Einblick in
das Verhalten einzelner Tropfen geben, um somit die
Grundlagen fur das Verstédndnis der Vorgange in einen
(transkritischen) Spray zu schaffen. Wichtig sind in diesem
Zusammenhang die genaue Kenntnis der Tropfeneigen-
schaften und die Mdglichkeit, diese auch zu beeinflussen.
Eine Besonderheit im Rahmen dieser Experimente ist die
Untersuchung frei fallender Tropfen, im Gegensatz zur der
derzeit géngigen Methode eines hdngenden Tropfens bei
nahkritischer Tropfenverdunstung. Eine Vielzahl optischer
Messmethoden zur Untersuchung der Tropfen ist vorge-
sehen, wie zum Beispiel Schattenbildaufnahmen und Mie-
Streuung.

4.2.2.

Von groRem Interesse ist die Frage, wie sich die Verduns-
tung in der Nahe des kritischen Punktes verhélt. Bei Um-
gebungstemperatur zeigen die experimentellen Untersu-
chungen im Bereich Uber dem kritischen Druck einen
gegenlaufigen Trend der Verdunstungsrate auf: Speziell
bei subkritischen Driicken sinkt die Verdunstungsrate mit
steigendem Druck, wahrend bei superkritischen Driicken
der Verlauf gerade umgekehrt ist. Dieses Verhalten ist im
Wesentlichen das Ergebnis eines Gleichgewichts zwi-
schen zwei gegenldufigen Effekten: Diffusion und erzwun-
gene Konvektion, die den Verdunstungsprozess entweder
verzdgern oder begiinstigen. Wenn die Temperatur in der
Versuchskammer erhéht wird, so hat die Steigerung der
Tropfenuberhitzung eine Steigerung der Verdunstungsrate
zur Folge. Diese Steigerung kann so effektiv sein, dass
eine Senkung der Verdunstungsrate aufgrund einer
Druckerhéhung vollstédndig kompensiert wird. Um die
bestehende Datenbank noch erweitern zu kénnen, wurde
im Rahmen des DFG-Projektes TRR-75 ein neuartiger
Tropfengenerator entwickelt, welcher es zum ersten Mal
ermdglicht, Tropfen mit einer Temperatur von 90% der
kritischen Temperatur zu erzeugen [21]. Somit kénnen
gleichzeitig die Effekte von Uberkritischem Druck und
Temperatur auf die Tropfenverdunstung untersucht wer-
den.

4.3.

Der Fokus der zweiten Projektphase wird auf der Anwen-
dung der in der ersten Phase gewonnenen Erkenntnisse
aus der numerischen und experimentellen Untersuchung
von Tropfen in der N&he des kritischen Punktes liegen.
Neben der Untersuchung von Einzeltropfen werden auch
StolRrohrtests mit transkritischen Sprays durchgefihrt
werden. Im numerischen Teilbereich wird es im weiteren
Projektverlauf insbesondere um die Oberflachenverfol-
gung fiir kompressible Mehrphasenstrémungen gehen. In
diesem Zusammenhang wird auch die Modellierung der
Oberflachenspannung eine wichtige Rolle spielen, ebenso
wie die numerische Modellierung des Verdunstungsvor-
ganges nahe des kritischen Punktes. Wéhrend des ge-
samten Entwicklungsprozesses werden die Ergebnisse
des experimentellen Teiles zur Validierung der numeri-
schen Modelle verwendet.

Ergebnisse

Weiterer Projektverlauf
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5. THERMOFLUIDDYNAMISCHE INSTABILITA-
TEN IN RAKETENMOTOREN

Unter thermoakustischen Instabilitdten versteht man ein
Phanomen, bei dem akustische Schwingungen von der
Verbrennung angefacht werden und hohe Amplituden
erreichen. Sie sind gekennzeichnet durch eine Kopplung
von Verbrennung und Akustik, die unter bestimmten Be-
dingungen einen Schwingkreis ausbilden, der in Resonanz
geraten kann. Thermoakustische Schwingungen treten vor
allem in Flussigtreibstoffraketen auf. Die Druckamplituden
kénnen dabei teilweise bis zu 100 Prozent des Ruhe-
drucks ausmachen. Die Frequenzen, mit denen diese
Schwingungen auftreten, kénnen im vierstelligen Hertzbe-
reich liegen. Damit bergen thermoakustische Instabilitéten
ein hohes direktes Zerstérungspotenzial fur die umgeben-
de Struktur. Darliber hinaus kénnen sie sich auch in das
Zufuhrsystem fortpflanzen und dort Schaden verursachen.
Weiterhin hat man im Zusammenhang mit dem Auftreten
dieser Instabilitdten festgestellt, dass es an der Brenn-
kammerwand zu einem erhéhten Warmelbergang kom-
men kann, der zum thermischen Versagen der Schub-
kammer fihrt. Die Folgen von thermoakustischen Schwin-
gungen in Resonanz kdnnen also fir Raketentriebwerke
fatale Auswirkungen haben. Eine genaue Vorhersage
dieses Phanomens ist schwierig. Die Grinde dafir sind
mannigfaltig. Ein Hauptgrund ist, dass die Art und Weise
wie die Akustik auf die Verbrennung rickkoppelt noch
unzureichend verstanden ist.

In der Vergangenheit wurde eine Vielzahl von Experimen-
ten durchgefiihrt, die teilweise zu widersprichlichen Er-
gebnissen gekommen sind. Die exakten Verhéltnisse, wie
sie in einer Raketenbrennkammer vorgefunden werden,
sind messtechnisch schwer erfassbar. Auch numerische
Rechnungen der gesamten Brennkammer sind bisher
nicht durchflihrbar. Der rechentechnische Aufwand, um
eine komplette Raketenbrennkammer mit Verbrennung zu
simulieren, Ubersteigt zurzeit die Moglichkeiten moderner
Computer. In vielen Féllen erhdlt man erst am Ende des
Entwicklungszyklus eines Triebwerks, wenn das komplette
Triebwerk auf dem Prifstand getestet wird, Aufschluss
dartber, ob Verbrennungsinstabilititen auftreten oder
nicht. [22] gibt einen Uberblick tber die Problematik und
zeigt Losungsansatze auf. Ein Beispiel flr eine sehr kost-
spielige Testkampagne, die die Elimination von Brenn-
kammerschwingungen zum Inhalt hatte, ist das F1-
Programm in den 50iger und 60iger Jahren, welches das
Triebwerk der Saturn-V-Rakete hervorbrachte. Uber 1000
Full - Scale Tests waren nétig, um eine stabile Konfigura-
tion zu finden [23]. Diese Testkampagne gilt als eine der
teuersten und aufwendigsten in der Geschichte der Raum-
fahrt.

Ziel des Projektes ,Thermofluidynamische Instabilitdten in
Raketenbrennkammern® ist die Untersuchung von ther-
moakustischen Schwingungen in Raketenbrennkammern,
um Erkenntnisse Uber die Entstehung von Instabilitdten zu
gewinnen. Die Erkenntnisse, die in dem Projekt gewonnen
werden, sollen in die Entwicklung eines Berechnungs-
werkzeugs einflielen, mit dem eine Vorhersage von
Verbrennungsschwingungen moglich ist. Dieses Berech-
nungswerkzeug soll im Laufe des Projektes sukzessive
erweitert und ausgebaut werden. Im Gegensatz zu den
sehr zeitaufwendigen CFD-Rechnungen sollen Methoden
aus der Aeroakustik angewendet und mit verschiedenen
Modellen erweitert werden. Auf diese Weise wird das
Verfahren auf die Verhéltnisse in Raketenbrennkammern
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angepasst, wobei der Zeitaufwand fiir eine Simulation
drastisch unter der einer vollauflésenden CFD — Rech-
nung liegt.

5.1. Methoden

Im Projekt ,Thermofluidynamische Instabilitdten in Rake-
tenbrennkammern® werden ausschliefllich numerische
Untersuchungen durchgefiihrt. Als Basis dient der A-
kustikléser Piano’ [24]. In Piano kann zwischen der Art
der Grundgleichungen (akustische Stérungsgleichungen
oder linearisierte Eulergleichungen) gewahlt werden. Fir
die Anwendung in Raketentriebwerken haben sich die
linearisierten Eulergleichungen bewahrt. Sie berechnen
die zeitlich fluktuierenden GréRen und damit explizit auch
die Druckschwankungen in der Brennkammer. Fir den
Einsatz in Raketentriebwerken ist der Loser um spezielle
Modelle erweitert worden. So wurde zum Beispiel an der
Injektorebene eine energieneutrale Randbedingung imp-
lementiert. Sie verhindert den Transport von akustischer
Energie auch fiir den Fall, dass eine Strémung Uber die
Berandung auftritt, wie es an der realen Injektorebene
vorzufinden ist. Stromab wird das Rechengebiet von der
Mach=1 Flache begrenzt, die einen natirlichen Abschluss
der Domain bildet. Resonatoren, die in Triebwerken zum
Einsatz kommen um Druckschwankungen zu dampfen,
werden durch spezielle Impedanzrandbedingungen einge-
bunden. Hier wird ein Verfahren aus der Signaltechnik
genutzt um das komplexe Verhalten der Dampfer zu be-
schreiben. Die Modellierung der Riickkopplung von Akus-
tik auf die Verbrennung wird mit Hilfe des n — t Modells
erreicht [25], [26]. n steht dabei fiir einen Proportionalitats-
faktor, der die akustischen Schwankungen ins Verhéltnis
zu der Schwankung der Warmefreisetzung setzt. Dieser
Faktor muss entweder experimentell oder mittels CFD
bestimmt werden. Sowohl experimentelle Verfahren als
auch die Bestimmung von n durch die CFD verwenden
dazu eine einfachere, aber reprédsentative Konfiguration
anstatt des kompletten Triebwerks. Eine Méglichkeit ist
zum Beispiel die Verwendung eines Demonstrators mit
wenigen Injektoren. Auch der zweite Parameter t muss
experimentell oder mittels CFD bestimmt werden. t steht
dabei fur den Zeitverzug zwischen dem Auftreten einer
akustischen Schwankung und dem Schwanken der War-
mefreisetzung. Dieses Kopplungsmodell behandelt somit
den komplizierten Vorgang der Verbrennung mit allen
dazugehorigen Prozessen als Black Box. Die vielen Pa-
rameter, die Einfluss auf das Brennverhalten haben, sind
auf zwei reprasentative reduziert. Ein Nachteil dieses
Verfahrens liegt auf der Hand. Es sind zuséatzliche experi-
mentelle Untersuchungen oder Berechnungen mit CFD
nétig, um die Parameter zu gewinnen. Dennoch spart
dieser Ansatz Kosten und Zeit, weil fir die Bestimmung
der Parameter keine komplette Brennkammer untersucht
oder berechnet werden muss.

5.2.

Mit dem oben beschriebenen Verfahren ist es moglich, die
Stabilitdt in Raketenmotoren zu analysieren. Dazu wird
das sich dynamisch andernde Druckfeld in der Brenn-
kammer untersucht.

Ergebnisse

' Piano wird bereitgestellt vom DLR Braunschweig
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BILD 11. Momentane Druckschwankung in der Schubdui-
se.

BILD 11 zeigt das momentane Druckfeld in einer Rake-
tenbrennkammer. Es bildet sich aus, nachdem es durch
einen Druckpuls angeregt worden ist. Aus der Reaktion
der Brennkammer auf eine Stérung kénnen verschiedene
Kriterien abgeleitet werden. Zum einen lassen sich die
Resonanzfrequenzen bestimmen, bei denen sich das
Triebwerk anféllig fur Schwingungen zeigt. Diese sind
exemplarisch in BILD 12 dargestellt. Zum anderen lassen
sich die dazugehérigen Modenformen finden. Weitere
Analysen beschéftigen sich mit dem Abklingverhalten von
Stoérungen. Hierbei ist wichtig, wie schnell Druckstérungen
abklingen.
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BILD 12. Resonanzfrequenzen einer Schubdise (L1:
Longitudinalmode, T1 und T2: Bereiche der ersten und
zweiten Tangentialmoden).

Quantitativ kann man das anhand eines Abklingkoeffizien-
ten beschreiben. Er gibt an, mit welcher exponentiellen
Rate eine Schwingung mit einer bestimmten Frequenz
abklingt. Typischerweise untersucht man das Abklingver-
halten bei den Resonanzfrequenzen, weil diese das
schlechteste Abklingverhalten aufweisen. Auf diese Weise
kann man potenziell geféhrliche Schwingungsformen
vorhersagen und entsprechende Designparameter frihzei-
tig &ndern. Eine andere Methode der Analyse ist die Be-
rechnung von akustischen Flussen uber die Berandung.
Sie gibt Aufschluss welche Effekte bei einer bestimmten
Schwingungsform den akustischen Transport dominieren
[27].
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5.3.

Im Verlauf des Projektes soll das Verfahren um den A-
kustikldser Piano weiterentwickelt werden. Dazu sollen
weitere Modelle in das Programm integriert werden. So
soll das Zufuhrsystem von Oxidator und Treibstoff in die
Stabilitatsanalyse mit einbezogen werden. Experimentelle
Untersuchungen legen den Schluss nahe, dass das Zu-
fuhrsystem einen starken Einfluss auf die Stabilitat hat und
man es nicht von der Brennkammer abkoppeln darf.

Weiterer Projektverlauf

Ein weiterer Punkt, der Beachtung in zuklinftigen Arbeiten
haben sollte, ist der Kopplungsmechanismus von akusti-
schen Stérungen und Verbrennung. Geplant ist, eine Ein-
oder Mehrinjektoranordnung mittels CFD zu untersuchen,
um die Flammenantwort in Form einer Flammentransfer-
funktion zu bestimmen. Diese kann dann in Piano einge-
bunden werden, um Stabilitditsanalysen des gesamten
Triebwerks durchzufiihren. Dariiber hinaus soll der Ein-
fluss eines stratifizierten Stromungsfelds untersucht wer-
den. Hier stellt sich die Aufgabe, diesen Effekt in ange-
messener Weise in Piano zu berticksichtigen, ohne die
grundsatzlichen konzeptionellen Vorteile aufzugeben.

Bis zu einem im Entwicklungsprozess einsetzbaren Werk-
zeug wird noch ein weiter Weg zurlickzulegen sein. Hier-
fur soll das Vorhaben in der Zukunft wichtige Beitrage
liefern soll. Zahlreiche durch das Vorhaben nicht abge-
deckte Effekte werden am Lehrstuhl fir Thermodynamik
der Technischen Universitat Minchen in zusétzlichen,
zum beschriebenen Vorhaben komplementéren Projekten
bearbeitet.
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