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Zusammenfassung

Der Einsatz neuer Werkstoffe und damit verbundener Bauweisen birgt Verbesserungspotenzial fir verschiedenste
Raumfahrtanwendungen und erfordert eine umfangreiche Erforschung und Qualifikation dieser. Durch den Wechsel von
einer metallischen zu einer keramischen Brennkammer, wird ein starker Eingriff in die etablierte Schubkammerbauweise
vollzogen, welcher die Untersuchung verschiedenster technischer Teilbereiche erfordert. Das Deutsche Zentrum fur Luft-
und Raumfahrt (DLR) entwickelt seit den 90iger Jahren neue Bauweisen und Komponenten fir zukinftige transpirati-
onsgekihlte Raketenantriebe. Zuletzt wurde die technologische Umsetzung des Konzeptes einer transpirationsgekihlten
Brennkammer auf Basis keramischer und polymerer Verbundwerkstoffe im Sommer 2010 mit der KSK-ST5 Brennkam-
mer gezeigt.

Die vorliegende Arbeit beschreibt den aktuellen technischen Stand der keramischen Brennkammerentwicklung beim
DLR. Die Transpirationskiihlung und die spezifische Bauweise ermdglichen die Verwendung von verschiedensten Kera-
miken im Brennkammerbereich, einschlieflich der Lavaldise. Der Einsatz der neuen Materialien bedingt die Formulie-
rung von sicheren Betriebsgrenzen. Schadigungsmechanismen und relevante Parameter zum jeweiligen Schadensbild
werden in der vorliegenden Arbeit aufgefiihrt und analysiert. Uber die theoretische Betrachtung hinaus werden Ver-
suchsanordnungen zur Verifikation der Schadigungshypothesen dargestellt. Ziel der geplanten Untersuchungen ist eine
aussagekraftige Vorgabe von Material-, und Kiihimitteleigenschaften bei definierten Betriebspunkten und Treibstoffkom-
binationen einer transpirationsgekihlten Raketenbrennkammer zu erarbeiten.

1. EINFUHRUNG Regenerativkiihlung einen geringeren Druckverlust
Die Entwicklung von ,Next-Generation” Luft- und Raum- erfahrt.

fahrtantrieben erfordert den Einsatz von weiterentwi- Der Kihimassenstrom veréndert dabei nicht nur die
ckelten und leistungsstarkeren Kihltechniken fiir ther- chemische Zusammensetzung und die Form der wand-
misch hoch belastete Bauteile, wie insbesondere die nahen Grenzschicht, sondern auch die Gesamtbilanz
Brennkammer. Die Transpirationskiihlung ist hierbei der Verbrennung beziglich der ZustandsgrélRen wie
eine vielversprechende Methode, die auch den Einsatz Druck, Temperatur, Geschwindigkeit und der Effizienz.
von schlecht warmeleitenden Materialien, wie z.B. Ke- Um den Wirkungsgrad des Antriebs zu optimieren und
ramiken, in dieser hoch wéarmebelasteten Umgebung den schadensfreien Betrieb zu ermdglichen, missen
ermoglicht. Die Mdglichkeit eine Faserkeramik in der die Wechselwirkungen beim Beimengen von kaltem
Brennkammer zu verwenden, erlaubt im Gegensatz zur Medium in die Verbrennungsbereiche der Brennkam-
metallischen Bauweise folgende Vorteile: das Material mer ndher untersucht werden. Die experimentellen und
ist schadenstoleranter, resistenter gegen Thermos- theoretischen Untersuchungen geben hierbei Auf-
chocks und kostenglinstiger in der Bauteilherstellung. schluss, wie unter relevanten Versuchsbedingungen
Die Fertigung einer keramischen Brennkammer bedingt eine faserkeramische Brennkammer mit Transpirations-
die Umstellung der gesamten Bauweise eines Raketen- kihlung betrieben werden kann.

triebwerkes. Hierzu finden beim DLR theoretische und

experimentelle Untersuchungen statt, die sich mit der 2. BAUWEISE UND KUHLKONZEPT

Bauweise, der Konstruktion und der Schadensresistenz Die Faserverbundbrennkammer unterscheidet sich im
des keramischen Triebwerks beschaftigen. Ein wichti- Wesentlichen von den etablierten Raketenbrennkam-
ger Punkt bei der Entwicklung dieser Technologie ist mern in metallischer Bauweise durch das Kiihlkonzept.
das Verstandnis der zum Einsatz kommenden Kuh- Ein modernes Haupttriecbwerk bzw. die Brennkammer
lungsmechanismen, d.h. thermische, stromungsmecha- eines Raketenantriebs ist ohne Regenerativkiihlung
nische und chemische Interaktionen mit dem HeiRgas nicht realisierbar. Die Regenerativkilhlung setzt eine
und der porésen faserkeramischen Wand. Die zwei gute Warmeleitung tber den Innenliner voraus, und ist
wichtigsten systemrelevanten Funktionen der Transpi- daher nur bedingt mit einer Faserkeramik als Wandma-
rationskihlung sind die Reduktion vom Warmeeintrag terial realisierbar. Das Kihlprinzip der Transpirations-
und Foérderdruck. Zum einen wird der in die Brennkam- kiihlung basiert auf der kontrollierten Durchstrémung
merwand induzierte Warmestrom durch den entstehen- der Brennkammerinnenwand tiber Mikroporen in Rich-
den Kuhlfilm gesenkt. Zum anderen wird das Druckni- tung Brennraum. Anders als bei der regenerativ gekiihl-
veau im Férdersystem reduziert, da das Kuhimittel nicht ten Wand, ist der Warmeleitkoeffizient des Wandmate-
den Einspritzkopf passiert und deshalb im Vergleich zur rials hierbei von untergeordneter Bedeutung, denn die
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Warme wird durch das Kuhlfluid aufgenommen, wel-
ches durch den Innenliner durchgesetzt wird. Der War-
meeintrag in die Wand ist hierbei durch Bildung einer
wandnahen kihlen Strémungsschicht geringer als im
Fall der Regenerativkihlung [1]. Im BILD 1 ist das
Funktionsprinzip der Transpirationskiihlung dargestellt.
Die Transpirationskihlung ist hier in axialer Richtung
graduiert, um an Positionen mit héherer Warmestrom-
belastung einen gréReren Kihimassenstrom zu ge-
wahrleisten.

BILD 1 Funktionsweise einer transpirativ gekihlten
Raketenbrennkammer [2]

An der Aullenseite des Innenliners befinden sich meh-
rere axiale Kanale zur Verteilung des Kihimittels. In-
nerhalb dieser Verteilerkanéle bildet sich wéhrend des
stationdren Betriebs ein einheitlicher Reservoirdruck
aus. Ausgehend von diesem Reservoir durchdringt das
KihImittel die Mikroporen der permeablen Wand. Je
nach Anforderungsprofil der HeilRgasseite wird sowohl
die Permeabilitédt der Brennkammerwand, als auch die
Kuhlkanaltiefe in axialer Richtung derart variiert, dass
die Permeabilitdt und dadurch die Massenstréme vom
Kuhlfluid axial Gber die Brennkammer optimiert werden
(s. BILD 1). Der Lagenaufbau in axialer Richtung der
verbauten Ringsegmente erleichtert nicht nur die Ferti-
gung, sondern bietet dem Kiihimedium eine bevorzugte
Strémungsrichtung zum Inneren der Brennkammer [3].
Das aus den Poren ausgetretene Kuhlfluid hebt die
HeilRgasstrémung vom Innenliner ab und bedingt
dadurch geringere Temperaturen. Es reduziert die
strdbmungsmechanischen Scherkrafte zwischen Heil3-
gas und Innenliner und kann, bei richtiger Wahl des
Kuhlmittels, eine inerte Umgebung am Innenliner er-
zeugen. Die Transpirationskiihlung des Innenliners
findet auch im konvergenten, sowie im divergenten
Dusenteil Anwendung. Niedrigere Warmelasten erlau-
ben stromabwarts den Wechsel zu einer anderen
Kihlmethode und Bauweise.

2.1. HeiRgasbetrieb

Im Betrieb einer transpirationsgekihlten Brennkam-
merstruktur entstehen komplexe Strémungszustande,
welche eine Vielzahl von Verdnderungen der lokalen
Zustadnde (in der Heigasstromung und an der Innen-
wandoberflache) induzieren.

Im Wesentlichen lassen sich die kritischen und fur ei-
nen Schadensfall des Innenliners relevanten Vorgange
in drei Gruppen unterteilen:

»  thermisch (Phasenvgechsel*)
*  chemisch (Reaktion )
* mechanisch (Erosion, Bruch)

Die Frage nach dem sicheren Betrieb und den daflr
erforderlichen Malinahmen erfordert die Analyse der
moglichen Vorgédnge die zum jeweiligen Schaden fiih-
ren kénnen. Die Einteilung der schadensrelevanten
Parameter in die Gruppen: Betriebspunkt, Geometrie,
Einspritzung, chemische Zusammensetzung und Liner-
eigenschaften ist hier sinnvoll. Die Kopplung der einzel-
nen Parametergruppen auf die im Schadensfall bedeut-
samen Effekte der reaktiven HeilRgasstromung BILD 2
dargestellt.

Die schadensrelevanten Vorgdnge/Effekte in der
Brennkammer wie Turbulenz und Katalyse, haben
einen Einfluss auf den Warmestrom und die lokale
Stromungsgeschwindigkeit. Dies hat direkte Auswir-

kungen auf die ZustandsgroRen Partialdruck p; , Stoff-

strom N’,- und Temperatur T im reaktiven Heilgas und

an der Linerwand. Die Parametergruppen stellen hier-
bei die Ansammlung der Parameter aus den einzelnen
Komponenten bzw. den Randbedingungen dar und
lassen sich wie folgt zusammenfassen:

*  Betriebspunkt
*  Mischungsverhéltnis
*  Druck
*  Massenstrom
+  Geometrie
»  Kontraktionsverhéaltnis
*  Zylindrischer Durchmesser
»  Charakteristische Brennkammerlédnge
»  Einspritzkopf
* Injektortyp
»  Zerstaubung
*  Verbrennungszone
*  Kontur
» Linereigenschaften
*  Transpirationshomogenitat
*  Warmeleitung
*  Geometrische Integritat
*  Chemische Zusammensetzung
*  Treibstoff / Oxidator
*  Linermaterialien
*  Reaktionsprodukte

*

) fest — flussig/gasformig
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2.2. Schadensmodelle

Die geometrische und strukturelle Integritdt des kerami-
schen Liners ist nicht mehr gegeben wenn das Liner-
material abgetragen wird. Dies geschieht, wenn das
Linermaterial schmilzt, siedet, sublimiert, erodiert oder
zu einer flissigen/gasférmigen Verbindung reagiert. Die
Rate mit welcher der Liner degradiert ist von der Reak-
tions,- Schmelz-, Erosions-, Verdampfungsrate, den
dazu erforderlichen Transportarten und dem -weg ab-
hangig. Es ist somit wichtig nicht nur die Bedingung fur
eine Reaktion bzw. einen Phasenwechsel zu kennen,
sondern auch die Transportwege auf denen die Stoffe
hin, und abtransportiert werden.

Ein Beispiel fur das Zusammenwirken der Reaktions-,
und Transportvorgénge des Linermaterials ist das Ver-
halten von C/C-SiC. Die Oxidationsvorgange der C/C-
SiC und C/C Keramik sind:

l. SiCs) + Oz(g)— SiO() + COq
Il C + Oz(g)— COqg)

Reaktion I. findet bei niedrigen Sauerstoffpartialdriicken
statt [4] und ist als Schaden anzusehen, da die Reakti-
onsprodukte gasférmig sind und folglich von der Str6-
mung abtransportiert werden. Im Fall Il ist die Oxidation
ebenfalls durch gasférmige Produkte gekennzeichnet.
Die Degradationsgeschwindigkeit ist in diesen Féllen
von Temperatur (SteuergréRe der Reaktions-, und
Diffusionsgeschwindigkeit) und der konvektiven Stro-
mung abhéngig. Ist die Temperatur gering und es liegt
keine konvergente Strdbmung an, so ist die Degradati-
onsrate reaktionsgesteuert, denn die Diffusionsvorgan-
ge sind im Vergleich zur langsam ablaufender Reaktio-

Kopplung von Parametern zu schadensrelevanten Effekten/Vorgadngen in der reaktiven HeilRgasstromung

nen, schnell. Steigt die Temperatur bei ausbleibender
konvektiver Strémung, so wird die Reaktion ab einer
bestimmten Temperatur diffusionsgesteuert, da die
schneller ablaufende Reaktion von den langsamer
ablaufenden Transportvorgdngen gehemmt wird. Liegt
jedoch wie im Fall der Brennkammer eine konvektive
Strémung an der Oberflache an und ist zudem turbu-
lent, so werden die Transportvorgange beschleunigt
und damit auch die effektive Reaktionsgeschwindigkeit
ket [5]. Die quantitative Erhéhung der effektiven Reakti-
onsrate Uber die Temperatur ist in BILD 3 rot markiert
zu sehen.

90T S
\\ Eeﬁ' EReaktion
80+
704+ Eeﬁ'= EDiﬁ’usion
6,01 s
= =
v 504 EeFF_ EDiﬁ'., Kony
=
407
30T
204+ . . .
Diffusionskaontrolle > < Reaktionskontrolle
1,0 t t t |
0,0010 0,0015 0,0020 0,0025 0,0030
1UT, 1K
BILD 3 Geschwindigkeitskoeffizient einer chemi-

schen Reaktion in Abhangigkeit von Tempe-
ratur und konvektiver Stromung [5]
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. SiC(s) + 202(g) — SiOz) + COz(g)

Reaktion Il bewirkt eine Kombination aus den drei
Schadensgruppen thermisch, chemisch und macha-
nisch. Es bildet sich zwar eine oxidationspassive SiOys)
Schicht und schiitzt das restliche Substrat vor fortlau-
fender Oxidation, dabei ist jedoch ein Teil des Linerma-
terials zu CO( reagiert und somit bereits zum Teilver-
sagen gefihrt. Bei Temperaturen um 1700°C schmilzt
diese Schicht und kann von der schnellen HeilRgas-
strdmung abgetragen werden [4]. Dabei stellt sich stets
die Frage nach den Transportraten und den fur die
Anwendung kritischen Massenverlusten. Hier zeigen
sich die komplexen Zusammenhange und damit die
Schwierigkeit eine Aussage treffen zu kénnen wie und
ab welchen Zustandspunkt die Unversehrtheit des
Liners gewahrleistet ist. Fir die Untersuchung wichtige
Phé&nomene sind vor Allem lokal begrenzt. Einige Bei-
spiele sind: Hotspots, Totwassergebiete, Down- und
Upsteps, unglnstige Partialdriicke, hohe Turbulenz und
Strahldivergenz von Injektorjets.

2.21.

Die Brennkammergeometrie und der Betriebspunkt in
dem die Kammer arbeitet, geben mitunter zwei fir
Schadigungen wichtige Parameter vor: die Temperatur
und die Gasgeschwindigkeit. Die Gasgeschwindigkeit
und der Brennkammerdruck sind hierbei vom Kontrakti-
onsverhaltnis abhéngig, die Reaktionsprodukte und die
Temperatur hingegen vom RoF und Kiuhlmedium [6].
Die zum einen fur die Transportvorgénge wichtige Gro-
Re der Gasgeschwindigkeit und zum anderen fir die
Reaktionsgeschwindigkeit wichtige Temperatur, sind
dadurch hinreichend vorgegeben. Die Tatsache, dass
sich trotz der globalen Vorgabe von Geschwindigkeit
und Temperatur lokal stark unterschiedliche Zusténde
an der Linerwand einstellen kénnen, ergibt sich durch
die Einspritzung, reaktive Strdémung, Turbulenz und der
Transpirationskihlung.

222,

Die wichtigsten aus einer ungiinstigen Einspritzung
resultierenden Schaden sind in BILD 4 zu sehen.

Betriebspunkt und Geometrie

Injektor

REtii i 2

\

Schematische Darstellung einer Strahldi-
vergenz, eines Hotspots und eines Totwas-
sergebietes an einem Koaxialinjektor

Zum Einen erfolgt durch die Zerstdubung und Verbren-
nung eine Aufweitung des Injektorjets (Oxida-
tor/Treibstoff), was zur Folge hat, dass sich an der
Linerwand die chemischen Konzentrationen, Tempera-
tur und Strémungsgeschwindigkeit ungiinstig verdndern

1286

kénnen [7]. Zum Anderen kénnen Ruckstrémgebiete
bilden, welche die Durchmischung des Heillgases in
radialer Richtung erhéhen und somit ahnliche Effekte
verursachen, wie die Strahldivergenz. Ist das Linerma-
terial ein schlechter Warmeleiter und der Kiihimassen-
strom an diesen Stellen schwach, so kann dies zum
Versagen fihren, in Form von chemischen Reaktionen
oder Linerschmelze.

2.2.3. Linereigenschaften und chemische
Zusammensetzung

Die Materialeigenschaften des keramischen Liners, das
verwendete Kihimedium und lokale Inhomogenitaten in
der Stromung, der Warmelast und den Partialdriicken
entscheiden bei der Transpirationskiihlung Uber die
Kuhleffizienz und Schutzwirkung. Die Transpirations-
kiihlung setzt in ihrer Kihlfunktion voraus, dass durch
die Bildung eines Films die Wandoberflache keinen
direkten Heifdgaskontakt erfahrt und dass der gesamte
Warmestrom in Richtung Wand vom Kihimedium auf-
genommen wird. Hierbei ist es wichtig die Richtige
Menge an KuhImittel durch die Linerwand zu férdern.
Dazu mussen die Stoffeigenschaften des Kiihimediums
und die Eigenschaften des Linermaterials, wie Warme-
leitung (Hotspots), Porenverteilung (Turbulenzbildung,
Kuhlstromverteilung, -intensitdt) und chemische Zu-
sammensetzung hinreichend bekannt sein. Der chemi-
sche Schutz des aufgebauten Kihlfilms ist eine weitere
wichtige Funktion der Transpirationskiihlung und macht
die Analyse der chemischen Komponenten der Liner-,
und Gasbestandteile erforderlich. Die mdgliche Reakti-
on des Linermaterials mit dem Kihimedium oder Heil-
gas, ware eine mehrphasige/heterogene Reaktion. Die
Schwierigkeiten eine heterogene Reaktion adaquat zu
modellieren, ergeben sich aus der Bilanzierung von
Warme und Komponentenmengen der verschiedenen
Phasen [8]. Um die Komponentenmengen Bilanzieren
zu kénnen, missen die chemischen Komponenten
sowohl vom Linermaterial, als auch vom umgebenden
Gas bekannt sein. Im Beispiel der mdglichen Reaktio-
nen zwischen der C/C Keramik und den Produk-
ten/Edukten der Ho/O»-Verbrennung sind es folgende:

2C + Ozq  — 2CO(
C+0zg  — COzjg
C+H0q — CO) tHz)

Diese Reaktionen enthalten einige Hundert Elementar-
reaktionen mit eigenen Reaktionsgeschwindigkeiten,
welche wiederum von Temperatur und Komponenten-
konzentration abhangig sind. Das nicht reagierte Liner-
material verédndert die geometrische Form und er-
schwert zusétzlich zur komplexen chemischen Modell-
bildung die die Bilanzierung der heterogenen Reaktion.

Eine getrennte Untersuchung der Einflisse von Para-
metern kann das Versténdnis von schadhaften Vorgéan-
gen im Einzelnen verbessern, jedoch ist das gekoppelte
Verhalten der Parametergruppen fur den schadens-
freien Betrieb ausschlaggebend. Die bisherigen Model-
lierungen fir Schéden basieren auf den KSK-
Versuchen (KSK = ,Keramische SchubKammer®) und
auf Teiluntersuchungen am LFA Prufstand der Techni-
schen Universitdt Minchen im Rahmen des Projekts
ATLLAS (Aerodynamic and Thermal Load Interactions
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with Lightweight Advanced Materials for High Speed
Flight). Die Versuche waren dabei nicht darauf ausge-
richtet Schadensanalyse an den verwendeten Werkstof-
fen zu betreiben, es handelte sich um Komponenten-,
Strukturtests (KT = ,KomponentenTests, ST5 = Struk-
tur-Tests & 50mm®) [2] und um die Untersuchung von
verschiedenen Materialien und Fertigungstechniken
einer nicht metallischen Brennkammerwand (ATTLAS)
[8]. Die verwendeten Faserkeramiken waren dabei C/C,
WPS, WHIPOX und OXIPOL, in zum Teil gewickelter
als auch geschichteter Form. Die in TAB 1 aufgefiihrten
Eigenschaften der erwahnten Keramiken, verdeutlichen
die Unterschiede, vor allem in Warmeleitung und max.
Einsatztemperatur, zwischen C/C und den Oxidfaserke-
ramiken. Die Verwendung von oxidischen und nicht
oxidischen Materialen erlaubt im Nachhinein, eine ge-
trennte Betrachtung von chemischen und thermischen
Effekten. Zum Einen ermdglichte der Einsatz einer stark
oxidationsgeféhrdeten, jedoch temperaturresistenten
Faserkeramik wie C/C eine differenzierte Betrachtung
von chemischen Vorgdngen im Wandbereich. Zum
Anderen konnte mit Hilfe von oxidationsbestdndigen
Faserkeramiken auf Al,Oz-Basis (WPS, WHIPOX und
OXIPOL) weitestgehend die Oxidation ausgeschlossen
und die Temperaturverteilung und Warmeleitung unter-
sucht werden.

C/C WPS WHIPOX OXIPOL

Faser C AO3  Al,Os3 Al03
AlL,Os/ SiOC/

Matrix c Vy ré Al,O3 : c
Offene Porositat 8-12 28 30-55 18-24
€' [vol%]
Dichte 135 28 1726 21
p [g/cm?]
Warmeleitung 5,10 <1/1  <1/1  05/1
AL/ Ay W/mK] !
Einsatztemp. >30000 1700 1700 1100
Tmax [K]
7n inerter Atmosphare
TAB 1 Ausgewahlte Eigenschaften der untersuch-

ten Faserkeramiken

Trotz bisheriger Erkenntnisse ist die Aussage, ob die
eingesetzte Keramik mit der veranschlagten Kihlung
einen schadensfreien Betrieb erlaubt, nur bedingt még-
lich, da die eingesetzte Hardware war zu weiten Teilen
nicht auf den Betrieb mit der Transpirationskiihlung
optimiert war. Der prinzipielle Einsatz einer kerami-
schen transpirativ gekuhlten Brennkammerwand wurde
durch Prifstandsversuche bei konservativ ausgelegten
Kiihimassenstromen zwar nachgewiesen, jedoch fand
keine Anpassung von Einspritzkopf und Brennkam-
mergeometrie statt. Die bis dahin wichtigsten Pruf-
standsversuche fir die Untersuchungen der Effekte der
TK, in Verbindung mit der Schichtbauweise, auf die
reaktive Brennkammerstrémung, sind bei den KSK-KT
und KSK-ST5 Kampagnen durchgefiihrt worden. Diese
Versuchsreihen zeichnen sich durch den teilweise
schadensfreien, kryogenen Betrieb, durch die partiell
unterteilte Transpirationskihlung und durch den voll-
stdndig keramischen Innenliner bei der KSK-ST5-
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Brennkammer aus. Mit Hilfe der in Kapitel 3 folgenden
Beschreibungen der Schaden lassen sich einzelne
Probleme und Unzulénglichkeiten in der Konstruktion
und den Einzelkomponenten untersuchen.

3. KSK-VERSUCHE

Im Folgenden werden die Brennkammer KSK-KT und
KSK-ST5 néher in ihrem Aufbau beschrieben. Der
Schwerpunkt bei den Untersuchungen mit der KSK-KT-
Brennkammer lag auf der Komponente Innenliner und
bei der KSK-ST5-Brennkammer zusatzlich auf der
AuBenstruktur und der keramischen Lavaldise.

3.1. KSK-KT

Der Aufbau der KSK-KT Brennkammer, wurde mit einer
kombinierten Form aus Transpiration-, und Regenera-
tivkhlung getestet.

Das BILD 5 stellt die Hardwarekomponenten und An-
schlussleitungen schematisch dar. Die Hauptkompo-
nenten waren: API-50 (Advanced Porous Injector
@ 50 mm) in Sintermetallbauweise vom DLR Institut fur
Raumfahrtantriebe, der aus finf Segmenten zusam-
mengesetzte C/C-Innenliner mit Transpirationskihlung
und einer Kupfer-Lavaldiise mit Wasserkiihlung. Der
CMC Innenliner bestand aus fiinf Segmenten mit sepa-
rater Kihimittelzufuhr. Die Lange eines einzelnen Seg-
ments betrug 65 mm.

STV VY g
H

— il I
H,0

[t <

BILD 5 KSK-KT Brennkammeraufbau und Versor-
gungsleitungen
Mit  den Prifstandsversuchen der KSK-KT-

Brennkammer, wurde beim DLR zum ersten Mal ein
C/C-CMC Innenliner im injektornahen Bereich d.h. in
der Verbrennungszone eingesetzt (s. BILD 5). Die Ver-
suche fanden bei einem Brennkammerdruck von
60 MPa, LOX/LH2-Verbrennung und einem Einspritz-
mischungsverhaltnis Ro von 5,5 statt [9].
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BILD 6 einspritznahen

Endoskopaufnahme vom
Bereich der KT-Brennkammer (C/C Liner)
nach der KSK-KT-Kampagne

Im BILD 6 sind die sieben Linerschadigungen in Form
von Rillen nach drei Heif3ldufen ,HR“ zu sehen, welche
bereits in ahnlicher Form auch nach HR 1 aufgetreten
sind. Dieses Schadensbild wurde durch den Austausch
des ersten Segments und der Erhéhung vom Kiihimas-
senstrom im HR 2 signifikant reduziert. Im HR 3 sollte
gezielt die Kuhlung reduziert werden um die Schadi-
gungsgrenze zu bestimmen. Die Schadigungen, die
hierbei entstanden, befanden sich im Strémungsnach-
lauf der LOX Einspritzung und hatten die Form von
Rillen. In BILD 7 ist die tiefste Schadigung von insge-
samt sieben des ersten Segments nach dem schadhaf-
ten Betrieb der Brennkammer im HR 3 auf einer Com-
putertomographieaufnahme dargestellt.

Kihlreservoir

Eindringtiefe ca. 50%
der Wandstarke

Strdmungsrichtung

Kihlreservoir

BILD 7 Schnittansicht einer Schadigung des ersten
Segments der KSK-KT-Brennkammer nach

HR 3 aus einer Computertomografie

Der Zeitpunkt zu dem die Schadigungen auftreten ist
nicht aus den angebrachten Temperatursensoren zu
ermitteln, da diese nicht in der Nahe dieser platziert
waren. Mithilfe der deutlichen Verfarbungen in der Ab-
gasflamme, welche bei der Oxidation von Kohlenstoff
entstehen, konnte jedoch der Versagenszeitpunkt des
C/C Liners ausgemacht werden. Dieser liegt im ersten
Segment bei ca. 1,5% des Gesamtmassenstroms.
Zwar sind leichte Oberflachenschdden im HR 2 und
zum Beginn von HR 3 mit einem Kihlmassenstrom im
ersten Segment von 3,4 % entstanden, doch war eine
entscheidende Steigerung vom Abbrand des C/C Liners
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bei ca. 1,37% festzustellen. In BILD 8 sieht man die
Farbdnderung der Abgasflamme bei anfanglichem und
reduziertem Kuhimassenstrom im HR 3. Die bereits zu
Anfang des Heilllaufs rétliche Farbung entsteht teilwei-
se aus der Vermischung der Abgasflammen von der fiir
den Prufstandsbetrieb erforderlichen Methanfackel und
Brennkammer.

|1. Segment, TK= 34 %l

i

. ‘
L

|KSK-KT HR3,t= SSH

ﬂr

KSK-KT HR3, t = 45s

Abgasflamme der KSK-KT Brennkammer
mit unterschiedlichen Kihlmassenstrémen
(TK: Anteil Kihlung des ersten Segments
zu Gesamtmassenstrom)

Mit der KSK-KT-Brennkammer und den im Heil3betrieb
entstandenen Schéden zeigt sich der Einfluss von Ein-
spritzkopf, Transpirationskihlung und Linermaterial auf
das Schadensbild. Kann die Transpirationskiihlung mit
hohen Massenstromen noch die Reaktion des Sauer-
stoffs mit dem C/C-Liner unterbinden, so fiihrt eine
Massenstromreduktion zum Schaden. Die Besonderheit
des API-50, dass der Sauerstoff mit einer h&éheren
Geschwindigkeit als der Wasserstoff eingespritzt wird,
kann zu erhdhten lokalen Sauerstoffpartialdriicken in
Wandnéhe flihren. Die Tatsache, dass die Schéaden
sich im Nachlauf einzelner Einspritzelemente bildeten,
jedoch nicht bei allen und unabhé&ngig von Lagenorien-
tierung des C/C-Liners, erschwert die eindeutige Analy-
se. Mit dem Wissen, dass bei ausreichendem Schutz
des ersten Segments die stromabwarts liegenden
Segmente 2-5 unbeschadigt bleiben, wurde die KSK-
ST5-Brennkammer wie folgt aufgebaut.

3.2. KSK-ST5

Die KSK-ST5 Brennkammer ist zum grofdten Teil aus
Faserverbund-, und Faserkeramik-Material aufgebaut.
Die Hauptkomponenten sind wie in BILD 9 zu sehen:
API-50 Einspritzkopf, &ulerer lasttragender CFK-
Mantel, Innenliner und Lavaldiise aus Faserkeramik
gemal BILD 9: in den Zonen (1)-(2) pords und transpi-
rativ gekihlt, in der Zone (3) Expansionsverhéltnis > 5
nicht porés und kapazitiv gekuhlt. Die eingesetzte Ke-
ramik hatte einen Lagenaufbau in axialer Strémungs-
richtung. Dadurch war es mdoglich den Innenliner aus
verschiedenen Materialien zusammenzusetzen. In
diesem Fall ist in der Zone (1) (s. BILD 9) vom Ein-
spritzkopf und der Verbrennungszone oxidationsbe-
stdndige Faserkeramik eingesetzt. Die fir diesen
Brennkammerteil in Frage kommenden Faserkeramiken
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wie C/C-SiC, WHYPOX, OXYPOL und WPS wurden
durch Versuche am M3 in Lampoldshausen in Form
von Stdbchen dem HeilRgas einer Wasserstoff-
Sauerstoff Verbrennung ausgesetzt. AnschlieRend
wurde das Versagensverhalten dieser Materialien ana-
lysiert [9]. Der hohen Permeabilitdt, der homogenen
Porenverteilung, der Sauerstoffbestdndigkeit und dem
ermittelten Versagensverhalten wegen, fiel die Wahl auf
die WPS (WPS = ,Walter Pritzkow Spezialkeramik®).
Diese wurde durch Vorversuche mit der Subscale-
Raketen-Brennkammer des LFA-Prifstands der Uni-
versitdt Minchen auf die Eignung als Linermaterial
Uberpruft [10].

In den Zonen (2) und (3) wurde weiterhin die C/C Fa-
serkeramik verwendet. Die Lange der WPS im ein-
spritznahen Bereich betragt 78,6 mm. Zum Vergleich:
das erste Segment der KSK-KT-Brennkammer hatte
eine Lange von 65 mm.

CFK

LOX¢ ﬂ

(1) (3)

5 [
TLH I

i T .

BILD 9

KSK-ST5-Brennkammeraufbau und Versor-
gungsleitungen

Die KSK-ST5-Innengeometrie war bis auf leichte Unter-
schiede in der Lange gleich der KSK-KT-Geometrie,
und sollte auch durch einen dhnlichen Betriebspunkt die
Vergleichbarkeit erleichtern. Im BILD 10 ist der Innenli-
ner aus den unterschiedlichen faserkeramischen Mate-
rialien und dem API-Einspritzkopf nach HR 3 zu sehen.
Es sind optische Verdnderungen an der Oberflédche der
WPS-Keramik zu erkennen, welche sich im Nachlauf
der Sauerstoffeinspritzung befinden, jedoch keine struk-
turellen Schaden darstellen.

BILD 10

Endoskopaufnahme
Bereich der KSK-ST5-Brennkammer
HR 1-3 (weill = WPS, schwarz = C/C)

vom einspritznahen

nach
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3.3.

Der schadensfreie Einsatz einer Raketenbrennkammer
mit Transpirationskiihlung erfordert weitere experimen-
telle Untersuchungen bezuglich den Interaktionen zwi-
schen Kihlmedium und HeilRgas, Transportkoeffizien-
ten, Schadigungsfortpflanzung und der Optimierung des
Linermaterials. Untersuchungen zu den Wechselwir-
kungen einer Struktur mit Transpirationskihlung und
konvektiven nicht reaktiven Strémungen finden derzeit
am Institut fir Bauweisen und Konstruktionsforschung
des DLR und am Institut fir Thermodynamik der Luft-,
und Raumfahrt der Universitat Stuttgart statt. Im Fokus
steht die Veranderung der Grenzschicht durch die
Transpirationskiihlung in Abhangigkeit von der Kihlra-
te, Porenverteilung und Temperatur. Zwei Md&glichkei-
ten zur Untersuchung von noch ungeklarten Fragen und
zur Validierung bestehender Modelle, bieten zum einen
der HVOF-Teststand (High Velocity Oxide Fuel) von
EADS Astrium und zum anderen dem Subscale-
Raketen-Brennkammer-Prifstand der Technischen
Universitat Manchen.

3.3.1. HVOF Testmoglichkeit

Der Frage, nach der bisher experimentell nicht erfasste
GroRe der Konzentration von chemischen Bestandtei-
len, kann an der HVOF Anlage nachgegangen werden.
Die Stoffkonzentration ist eine wichtige GroRe fur die
Modellierung der Transportraten sowohl hin zur als
auch weg von der Lineroberflache. Die Transportrate ist
ein wesentlicher Faktor fir die Reaktionsgeschwindig-
keit, vor allem bei hohen Temperaturen [4]. Das Verifi-
zieren der Transportmodelle setzt eine Versuchsmdg-
lichkeit voraus, bei der die transpirationsgekuhlte Ke-
ramik einer kontrollierter chemischer Atmosphére, kon-
stanter Temperatur und variabler Strémungsgeschwin-
digkeit ausgesetzt werden kann.

Geplante Versuche

Sauerstoff ~ Kahifluid

Kerosin

ZUnder:;?

Kerosin !/ /

Sauerstoff Faserkeramik
BILD 11 Schnittansicht vom HVOF Brenner mit mo-

difiziertem Abgasrohr als Prifstrecke

Hierbei soll der keramische Prifling mit Transpirations-
kiihlung, im Abgas des Kerosinbrenners untersucht
werden. Bei dem im BILD 11 dargestellten Kerosin-
brenner handelt es sich um eine HVOF-Spritzpistole der
Firma Sulzer Metco. Diese wird im Bereich des ur-
spriinglichen Beschleunigungsrohres durch die Pro-
benhalterung ersetzt. Die Vorteile von Untersuchungen
mit solch einer Anlage sind:

* Hohe Testfrequenz bei geringeren Kosten,
verglichen mit Raketenantriebsteststédnden des
DLR

»  Prufung vorgeschéadigter Priiflinge mdglich, da
geringeres Risiko

*  Hardware&nderungen leichter durchfiihrbar
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*  Untersuchungen im Abgas mdglich: eingefro-
rene Chemie, hohe Geschwindigkeiten, hohe
Temperaturen

Im Gegenzug sind Einschrénkungen wie:

* niedriger Brennkammer-, und Abgasdruck ver-
hindert Analyse druckabhangiger Effekte

»  keine kryogene Verbrennung / Kiihlung
*  nur segmentweise Untersuchungen mdglich

zu berticksichtigen. Durch die Positionierung im Abgas
und ein gesteuertes Roy, soll die Voraussetzung einer
konstanten chemischen Umgebung erfiillt werden.
Unter den Bedingungen einer aufgebauten, nicht reakti-
ven, Rohrstrdmung lassen sich die chemischen Reakti-
onen mit dem Linermaterial unterdriicken und ermdgli-
chen die separate Untersuchung der Transpirationskih-
lung bei hohen Warmelasten und Strémungsscherkraf-
ten.

3.3.2. LFA Testmdglichkeit

Eine Uber die geometrische Fehlstelle induzierte Sché-
digung und die Verbesserung der Instrumentierung sind
mogliche Untersuchungspunkte der Versuche am Sub-
scale-Raketen-Brennkammer-Prifstand. Die getestete
Hardware soll mit kiinstlichen Fehlstellen, bei unter-
schiedlichen Betriebspunkten und Ros auf Schadens-
bild analysiert werden. Die Schadigungsfortpflanzung
und das Versagensverhalten der verschiedenen Faser-
keramiken bei geometrischen Inhomogenitaten wird
hierbei Untersucht Die transpirationsgektihlten Priiflinge
werden in die vorhandene Brennkammer wie im BILD
12 gezeigt integriert.

Kerosin  Zunder

Kuhlifluid
i

]
R o

N

\

A | 1 | /r / /
CAéZZZZZZW__;:__—;;_— L

N ., U

r 4

i

Faserkeramik

i
Sauerstoff

BILD 12  Subscale-Raketen-Brennkammer mit unbe-
schadigtem und vorgeschadigtem kerami-
schem Innenliner-Segment (Lehrstuhl fur

Luftfahrtantriebe, TUM)

Die Verwendung von Sauerstoff-, Wasserstoffsensoren,
Thermofarben und keramisch ummantelten Thermo-
elementen soll dabei die Messtechnik soweit erweitern,
sodass die Analyse von chemisch bedingter Degradati-
on ermdglicht wird. Die Modellierung von chemischen
Prozessen bedingt eine Aussage Uber Konzentrationen
und Temperatur um die Reaktionsgeschwindigkeiten
und Transportraten ermitteln zu kénnen, wobei ersteres
bislang nicht experimentell erfasst wurde.
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3.3.3. P6.1 Testmdglichkeit

Mit den Versuchen am P6.1 soll das Gesamtkonzept
der Brennkammer, die Betriebsgrenzen, bezogen auf
thermochemische Stabilitdt und das zum jeweiligen
Schadensbild zugehérige Modell validiert werden. Nur
hier werden alle relevanten Bedingungen wie die che-
mische Umgebung, Strémungsgeschwindigkeit, Druck,
Schwingungsmoden, Verbrennungsinstabilitdten und
Temperatur gleichzeitig realisiert. Die zusammenge-
setzte Brennkammer in einer Konfiguration ahnlich der
in BILD 9 dargestellten KSK-ST5, wird hierbei unter
relevanten Betriebsbedingungen getestet. Das Validie-
ren der Schadensmodelle erfordert die Aufnahme und
Auswertung einiger sehr schwer zu messender Zu-
standsgréRen wie Temperatur, der Lineroberflache und
Gaskonzentrationen. Die Instrumentierung der Brenn-
kammerkomponenten ist daher wie bei den zwei bereits
erwahnten Testmdglichkeiten von entscheidender Be-
deutung. Erfahrungen aus den oben dargestellten Vor-
untersuchungen sollen in den Aufbau der Messtechnik
am P6.1 einflieRen.

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Nach Auswertung der gewonnenen experimentellen
Daten und Abgleich mit den theoretisch beschriebenen
Schadensmechanismen zu potenziellen Schadensze-
narien kann festgehalten werden, dass die angewende-
te Bauweise den Einsatz von oxidischen und C/C Fa-
serkeramiken in einer Raketenbrennkammer ermdg-
licht. Die erwarteten Eigenschaften des Linermaterials
in Verbindung mit der Transpirationskihlung wie Erosi-
onsbestandigkeit, chemische Resistenz, mechanische
und thermodynamische Stabilitdt, kdénnen teilweise
auch nach wiederholtem Betrieb nachgewiesen werden.
Dies ist auch bei unglinstiger Einspritzung der Fall,
macht jedoch die Transpirationskiihlung durch erhéh-
ten KihImittlerbedarf zusatzlich zum kleineren Durch-
messer, ineffizient [11]. Wird die KuhImittelzufuhr auf
ein fur lokale Stellen kritisches Mal} reduziert, wie in
den KSK-KT-Versuchen und ATLLAS gezeigt [9] [12],
so wird die Lineroberfliche nicht mehr ausreichend
geschitzt. Im Fall von KSK-KT war die Kihlleistung
durch die chemische Anfélligkeit des Linermaterials und
die Einspritzcharakteristik begrenzt. Es bildeten sich
Schaden im Injektornahen Segment. Die Substitution
des Linermaterials und ein hoher Kuhimassenstrom
fuhrten bei den KSK-ST5 Versuchen zum schadens-
freien Betrieb. Die Untersuchungen innerhalb dieser
Kampagne bezogen sich auf die Struktur der Brenn-
kammer, bestehend aus faserkeramischem Liner und
CFK-AuBBenmantel. Eine Optimierung der Transpirati-
onskihlung war in diesem Fall nicht vorgesehen. Die
gewonnen experimentellen Daten erlaubten im Nach-
hinein keine Aussage Uber die minimal notwendige
Kuhlleistung dieser Konfiguration, da keine strukturellen
Schaden beobachtet wurden. Die im einspritznahen
Bereich eingesetzte oxidische WPS-Keramik zeigte
farbliche Veranderungen im Nachlauf der Sauerstoffin-
jektoren. Eine zerstérende Priifung des Segments zur
Klarung der Ursache der Verfarbungen steht noch aus.
Verunreinigungen oder die Bildung einer Schmelze an
der Oberflache sind mdégliche Griinde der Verfarbun-
gen. Bei den Untersuchungen im Rahmen der ATTLAS
Studie, degradierten teilweise C/C Proben chemisch
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und oxidische Keramiken (WHIPOX, WPS, OXIPOL)
thermisch. Die aufgetretenen Schaden kamen aufgrund
zu geringer Kihlung zustande, bedingt durch ungenu-
gende Permeabilitdt und somit schlechte Kihlleistung.
Es bildeten sich teilweise signifikante Schaden bei der
Verwendung gewickelter Linerstrukturen. Die Poren-
struktur und Verteilung wurden mitunter als Grund fir
eine gute Transpirationskihlung eines CMC-Liners
ausgemacht. Das Kihlprinzip der Transpirationskih-
lung setzt voraus, dass die gesamte Kuhlleistung Uber
die Vermischung der Medien und Verdnderung der
Grenzschicht erfolgt. Stellt sich lokal, ein vom globalen

Mittel erhohter Zustandspunkt (Partialdruck p;, Stoff-

strom N,- und Temperatur T) ein, so kann die kihlende

und schitzende Wirkung der Transpirationskihlung
aufgehoben werden.

Die bisherigen Gegenmaflinahmen waren dabei: Erho-
hung des Massenstroms, Veradnderung von Kihimittel
und Substitution des Linermaterials. Diese Verdnderun-
gen sind global und haben zur Folge, dass lokale
Schadenszonen den Betriebspunkt der Transpirations-
kiihlung darstellten. Somit wird in der Summe global
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