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Systemanalytische Untersuchung einer Brennkammer in faserkera-
mischer Bauweise von Raketenantrieben

Ubersicht

Diese Forschungsarbeit beschreibt ein analytisches Modell, zur quantitativen
Abschiatzung der zu erwartenden auftretenden Auswirkungen, der Verwen-
dung von faserkeramischen Materialien zum Bau von Schubkammern von
Raketenantrieben, auf diverse Triebwerksparameter. Es wird ein Triebwerk
der Schubklasse 1500 kN definiert und betrachtet. Dabei soll auf bestimm-
te Flugerprobte Komponenten wie Turbomaschinen, Vorbrennkammer etc.
zuriickgegriffen werden, um die Entwicklungs- und Fertigungskosten des Trieb-
werks zu reduzieren und dessen Zuverlassigkeit zu erhohen.

Die Triebwerksanalysen werden mithilfe des DLR Programms LRP durch-
gefithrt, welches sequentiell die Zustandsdnderungen innerhalb der Kom-
ponenten eines Raketenmotors berechnet und iterativ die gewiinschten
Zustandspunkte einstellt. Variiert werden verschiedene fiir die Triebwerks-
auslegung wichtige Groflen, wie zum Beispiel das Schubkammermischungs-
verhéltnis, der Brennkammerdruck, das Expansionsverhéltnis der Diise und
der Kiihlmittelmassenstrom.

Der Bericht beschreibt die der Modellierung der transpirationsgekiihlten Brenn-
kammer im Zyklusanalyse-Programm LRP zugrunde liegenden Annahmen.
Die verwendeten Gleichungen und Methoden fiir die Abbildung der hier zum
Tragen kommenden physikalischen Zusammenhénge werden aufgefiihrt.
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Systems analysis study of a ceramic fibre combustion chamber of a
rocket engine

Summary

This work describes an analytic model for evaluation of expected effects of the
use of ceramic materials in the construction of rocket engine thrust chambers.
An engine of a thrust level around 1500 kN is defined and analyzed.

The engine analysis makes use of the DLR tool LRP, which calculates se-
quentially the changes of fluid properties within the components of a rocket
engine. Iteratively the solution fulfilling specific constraints is reached. Varied
parameters are among others: chambers mixture ratio, chamber pressure,
expansion ratio and coolant mass flow.

This report describes the assumptions on which the model is based and lists
the equations and methods used to represent the relevant relations of physics.
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1 Einleitung

Mit dem Start der dreistufigen franzosischen Feststoffrakete Diamant vom
Startzentrum CIEES (Centre Inter Armées d’Essais d’Engins Spéciaux) in
Hammaguir, Algerien, betritt Europa am 26. November 1965 das Parkett
der weltraumfahrenden Méchte. Die erfolgreiche Aussetzung des Satelliten
Astérix-1 macht Frankreich nach der Sowjetunion und den Vereinigten Staaten
von Amerika zur dritten Nation, die eigene Satelliten in eine Erdumlaufbahn
bringen kann. Seit diesem Tag befindet sich die Européische Raumfahrt im
standigen Wandel, um den Anforderungen der Zeit gerecht zu werden und
ihren Auftrag zu erfiillen: Den unabhéngigen européischen Zugang zum All zu
gewahrleisten.

Die Européische Raumfahrt finanziert sich traditionell neben den Regierungs-
auftragen stark durch kommerzielle Satellitenstarts. Derzeit halt Arianespace
mit iiber 50% den grofiten Einzelanteil auf diesem international umkampften
Markt. Um auch in Zukunft weiterhin konkurrenzfahig zu bleiben, miissen die
erbrachten Leistungen (bei gleich bleibenden oder sinkenden Kosten) sténdig
verbessert werden. Dies wird allgemein iiber zwei Ansétze erfiillt. Durch ge-
eignete konstruktive Mafinahmen werden die Fertigungs- und Betriebskosten
standig reduziert. Desweiteren wird eine Erhohung der Nutzlastkapazitit
bestehender Systeme angestrebt um die spezifischen Startkosten (Kosten
pro Nutzlastmasse) zu senken. Beide Wege erméglichen die Nutzung bereits
entwickelter und flugqualifizierter Komponenten in einem leistungsstérkeren,
verbesserten Tréigersystem und reduzieren somit Risiken und Aufwand der
Fortentwicklung.

Eine erhohte Nutzlastkapazitat eines Transportsystems eréffnet die Méglichkeit
von Mehrfachstarts, das heifft, es werden zwei oder mehr Satelliten gleich-
zeitig befordert. Weitere potenzielle Verwendungen fiir ein Trigersystem mit
hohen Nutzlasten (iiber 20 Mg in niedrige Erdorbits) liegen in der Belieferung
der Raumstation mit Versorgungsgiitern oder neuen Modulen. Eine deutlich
groBere Nutzlast (80-100 Mg in niedrige Erdorbits) wird fiir eine bemannte
Marsmission bendétigt, wobei die Marsmissions-Szenarien aufgrund der hohen
Abflugmasse aus dem Erdorbit mehrere deratige Schwerlasttransporte veran-
schlagen.
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Es gibt verschiedene Méglichkeiten, durch die Anderung von Systemparame-
tern, eine Nutzlaststeigerung zu bewirken. Denkbar sind eine Verringerung
des Strukturmassenanteils oder die Verbesserungen der Triebwerksleistung
der Antriebe der verschiedenen Stufen des Systems. Die vorliegende Arbeit
beschiftigt sich ausfithrlich mit der Anderung des Antricbs der Zentralstufe
eines nicht wiederverwendbaren Trégersystems. Dieses Triebwerk wirkt sich
sehr stark auf das System aus, da es vom Start an lange Zeit in Betrieb ist (ca.
600 Sekunden Brenndauer im Fall des Vulcain Triebwerks der Ariane 5 [66], [70]).
Wichtig ist ebenfalls eine mogliche Reduzierung der Fertigungskosten des hier
untersuchten Triebwerks. Fliissigraketenantriebe machen einen Grofiteil der
Systemkosten aus (Groenordnung 50% bei nicht wiederverwendbaren Stufen
[51]), was bedeutet, dass Moglichkeiten der Einsparung von Triebwerkskosten
stets von besonderem Interesse sind.

Da eine Verbesserung der Triebwerksleistung durch Verwendung alternati-
ver Treibstoffkombinationen, wie zum Beispiel einem Berillium-Wasserstoft
Gemisch als Brennstoff oder Fluor als Oxidator, aufgrund von deren To-
xizitdt bzw. Aggressivitdat ausscheidet, bleibt Wasserstoff/Sauerstoff die
energetisch giinstigste Treibstoffkombination fiir chemische Raketenantriebe
[13, [42], 43| 52, ’5]. Unter Beibehaltung dieser Treibstoffkombination kénnen
hohere Triebwerksleistungen nur durch einen Ubergang zu hoheren Brennkam-
merdriicken unter einer dadurch ermdoglichten weiteren Diisenexpansion, oder
durch die Steigerung von Verbrennungs- und Diisenexpansionswirkungsgraden
erzielt werden.

Limitierende Faktoren fiir den realisierbaren Brennkammerdruck sind der mit
dem Brennkammerdruck zunehmende Wirmeiibergang, sowie die bereits an
ihren technischen Grenzen operierenden Turbomaschinen [77], welche den
Treibstoff auf ein iiber dem Brennkammerdruck liegendes Druckniveau férdern.
Hohe Verbrennungstemperaturen in modernen Raketenantrieben machen eine
Kiihlung der Brennkammer und insbesondere des Diisenhalsquerschnitts bei
allen im Einsatz befindlichen Brennkammerwandmaterialien zu einer Notwen-
digkeit. Der in einem regenerativen Kiihlkreislauf auftretende Druckverlust
(etwa 20% des Brennkammerdrucks [42) 85]) muss von den Turbomaschinen
des Fordersystems iiberwunden werden und erhoht somit die Komplexitat des
Triebwerks.
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Eine Alternative zu der bisher dominanten, regenerativen Kiihlung konnte da-
her die Transpirationskiihlung sein, bei der das Kiihlmedium direkt durch die
Brennkammerwand in den Heiflgasstrom, bzw. dessen Grenzschicht eingeleitet
wird. Das Fordersystem wird auf diese Weise nicht mit dem in Kiihlkanélen auf-
tretenden Druckverlust belastet. Faserkeramische Bauteile im Triebwerksbau
ermoglichen aufgrund der gezielt zu fertigenden Porositét der Brennkammer-
wand eine kostengiinstig zu realisierende, transpirationsgekiihlte Brennkammer,
die dariiberhinaus auch Gewichtseinsparungen gegeniiber herkommlichen, aus
Kupfer-Legierungen gefertigten, Brennkammern verspricht. Um die Vor- und
Nachteile einer keramischen Brennkammer im Hinblick auf die Triebwerksleis-
tung zu bewerten, bedarf es einer Systemanalyse des gesamten Triebwerks, da
sich ein derartiger Antrieb in verschiedener Hinsicht von einem herkémmlich,
regenerativ-gekiihlten Triebwerk unterscheidet.

1.1 Stand der Technik / Literaturiiberblick

Bei der auch als , Effusionskiihlung® oder ,Schwitzkiihlung® bezeichneten
Transpirationskiihlung passiert das Kiihlmittel die zu kiihlende, porése Wand,
fiihrt dabei Warme aus der Wand ab und bildet, nachdem es aus der Wand
ausgetreten ist, einen kiithlenden Film. Dieser Film schiitzt die Wand durch
eine Reduzierung des Wéirmeiibergangs und der auftretenden Wandschub-
spannung und der damit verbundenen Reibungswéirme. Der Phasenwechsel des
Kiihlfluids vom fliissigen Zustand zu einem iiberhitzten Gas verlauft endotherm
und entzieht dadurch der umgebenden Stromung und der Wand Warme.

Seit den 50er Jahren werden verschiedene Verfahren zur Kiithlung von Gasturbi-
nenschaufeln ndher untersucht und entwickelt. Die Transpirationskiihlung hat
sich mittlerweile als ein sehr effizientes Verfahren herausgestellt und ermoglicht
weitere Steigerungen der Turbineneintrittstemperatur moderner Gasturbinen.
Die Transpirationskiihlung eignet sich ebenfalls zur Anwendung in Schub-
kammern von Raketenmotoren. Unter dem Begriff Schubkammer versteht
man dabei die heutzutage iibliche zylindrische Brennkammer, sowie die sich
daran anschlieBende, nach dem schwedischen Ingenieur DELAVAL benannte
Lavaldiise, welche sich aus einem konvergenten Teil und einem divergenten Teil
zusammensetzt.

In den spéten 40er Jahren untersuchten RANNIE [74] und ECKERT [19]
theoretisch die Transpirationskiihlung pordser Brennkammerwénde. Bei der
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Firma Aerojet wird die Transpirationskiihlung seit 1946 verfolgt. Im Jahr 1967
demonstrierte die von Aerojet betriebene ARES Brennkammer die Transpirati-
onskiihlung bei einem Brennkammerdruck von 20,7 MPa und einem erzeugten
Schub von 445 kN [57]. In den spaten 60er Jahren wurde bei Pratt & Whitney
mit dem XLR-129 Triebwerk ein transpirationsgekiihlter vollstéandiger Raketen-
motor mit einem Brennkammerdruck von ca. 10 MPa ausgiebig auf Teststénden
betrieben [58]. In den 70er Jahren entwickelt die Firma Pratt & Whitney einen
Entwurt fiir das SSME Triebwerk des Space Shuttle Orbiters, welcher transpi-
rativ gekiihlt wurde [58]. Das Konzept wurde jedoch von der NASA zugunsten
des regenerativ gekiihlten Entwurfs von Rocketdyne abgelehnt, so dass bis
heute kein Tragersystem einen transpirativ gekiihlten Raketenmotor verwendet.

Theoretisch birgt die Transpirationskiihlung einer faserkeramischen Brennkam-
mer viele Vorteile gegeniiber herkommlich, regenerativ gekiihlten Raketenan-
trieben. Aufgrund der Warmeabfuhr von den Brennkammerwénden, dem sich
aufbauenden Kiihlfilm und den Materialeigenschaften der C/C Keramik ist
eine gegeniiber heute gebrauchlichen Brennkammern erhchte Lebensdauer der
faserkeramischen Brennkammer zu erwarten [31], 58]. Ein Grund hierfiir ist der
bei einer transpirativ gekiihlten Wand stattfindende Druckausgleich zwischen
Kiihlmittelreservoir und Brennkammerinneren, welcher einer dufleren Druck-
belastung der Brennkammer durch den Fliissigkeitsdruck in den Kiihlkanélen
auch wihrend Ein- und Ausschaltvorgéingen entgegenwirkt [79]. Gleichzeitig
konnen die Fertigungskosten bei industrieller Herstellung der Brennkammer
gegeniiber einer metallischen Brennkammer reduziert werden [53]. Weiterhin ist
ebenfalls aufgrund der Materialeigenschaften eine Masseneinsparung moglich

31].

Seit Beginn der 90er Jahre werden beim Institut fiir Bauweisen- und Kon-
struktionsforschung (IBK) des DLR in Stuttgart faserverstirkte Keramiken
entwickelt. Die C/C-SiC (Kohlefaser verstéirktes Silizium Karbid) Keramik
wurde aufgrund ihrer Hitzebesténdigkeit zunéchst fiir Thermalschutz-Systeme
entwickelt. Ein prominentes Beispiel fiir ihre Anwendung ist die vom DLR gefer-
tigte Nasenkappe des X-38 Experimentalfahrzeugs [32]. Kohlefaserverstirkter
Kohlenstoff (C/C) ist ein Zwischenprodukt der C/C-SiC Herstellung und eignet
sich besonders als hochtemperaturfestes, poréses Brennkammerwandmaterial.

Beim Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt in Lampoldshausen wurden
zundchst Versuche zur Transpirationskiihlung von Raketenbrennkammern aus
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poroser Faserkeramik mit der Mikro-Brennkammer am Priifstand M3 gefahren
[30), [79]. Diese Versuche werden zur Zeit am Priifstand P8 an Raketenbrenn-
kammern im Subscale-Mafistab bis zur Demonstrationsreife weitergefiihrt. Die
in dieser Arbeit durchgefiihrte systemanalytische Betrachtung soll dazu dienen,
die Auswirkungen der Verwendung einer derartigen Brennkammer bei einem
Antrieb grofleren Mafistabs zu verdeutlichen.

Bisherige Ansétze der numerischen Modellierung einer transpirationsgekiihlten,
keramischen Brennkammer konzentrieren sich zumeist auf Teilaspekte der
Brennkammerauslegung. Eine holistische Betrachtung eines Raketenantriebs
mit einer Schubkammer aus transpirativ gekiihlten, porosen, faserkeramischen
Wainden unter Einbeziehung der Tragersystemanforderungen, sowie der neben
der Schubkammer benétigten weiteren Komponenten des Raketenantriebs,
wurde bisher nicht durchgefithrt und ist Gegenstand der vorliegenden Arbeit.

In der Arbeit von TERRY und CARAS aus dem Jahr 1966 [86] wird eine
Methode zur numerischen Bestimmung der Wandtemperatur einer transpirati-
onsgekiihlten metallischen Brennkammer beschrieben. Das Programm MABL
von LEVINE aus dem Jahr 1971 [54] ermoglicht die numerische Bestimmung
der Einfliisse der Transpirationskiihlung auf die Grenzschicht. Die Giiltigkeit
des Modells wird dabei ausdriicklich auf ein Hochdruck- Wasserstoff/Sauerstoff
Triebwerk beschrankt. Methoden zur Bestimmung von Warmeiibergang und
in der Wand auftretendem Druckverlust fiir eine metallische Brennkammer
beschreibt eine Studie von KOH, DUTTON und BENSON der Firma Boeing aus
dem Jahr 1973 [50]. Die Studie von MAY der Firma Aerojet aus dem Jahr
1991 [57] befasst sich mit den Auswirkungen einer Transpirationskiihlung auf
die Leistung eines kompletten Raketenantriebs. Hier werden mogliche Stei-
gerungen des spezifischen Impulses durch einen hoheren Brennkammerdruck
und dadurch ermoéglichte Vergroflerungen des Diisenexpansionsverhéltnisses
betrachtet. Grundlage der Studie ist eine metallische Mikro-Brennkammer,
welche mit fliisssigem Sauerstoff und Kerosin bzw. Methan betrieben wurde.
Die Versuchergebnisse werden skaliert, um Aussagen iiber Grofitriebwerke zu
gewinnen. Dabei wird davon ausgegangen, dass in der Regenerativkiihlung der
mit Kerosin betriebenen Brennkammer Druckverluste von bis zu etwa dem
Vierfachen des Brennkammerdrucks auftreten. Der Abbau von derartig hoch
angenommenen Druckverlusten durch die Transpirationskiihlung fiihrt in die-
sem Fall zu einer Steigerung des spezifischen Bodenimpulses von 14,8 Sekunden.
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Die beim DLR in Lampoldshausen durchgefiihrte Arbeit von LEZUO aus dem
Jahr 1998 [55] beschreibt ein Modell zur Bestimmung der Wandtemperatur
einer transpirationsgekiihlten, faserkeramischen Brennkammer in Abhangigkeit
von der Ausblasrate. Die Nachfolgearbeit von SERBEST aus dem Jahr 2001
[79] beschreibt ein tiberarbeitetes Modell unter Einbezichung der Porositét des
Brennkammermaterials.

Die vorliegende Arbeit beschreibt ein Modell zur Abschéitzung des potenziellen
Gewinns an spezifischem Impuls einer transpirationsgekiihlten keramischen
Brennkammer. Das Modell wird zur Berechnung eines Triebwerks unter realis-
tischen Bedingungen angewandt.

1.2 Ziele und Aufbau der Arbeit

Fiir die Neuentwicklung eines Antriebs wird im vorliegenden Fall die Ver-
wendung keramischer Komponenten im Schubkammerbau ndher betrachtet.
Diese Materialien besitzen gegeniiber den herkommlichen den Vorteil einer
giinstigen Auswirkung auf Triebwerksmasse und -Fertigungskosten. Aufgrund
der besonderen Eigenschaften der Keramik, wie z.B. ihrer hohen Tempera-
turbestandigkeit und der gezielt zu fertigenden Porositét, eignet sich dieses
Material besonders fiir eine Transpirationskiihlung. Eine metallische transpi-
rationsgekiihlte Brennkammer ist aufwéndig in ihrer Herstellung und bedingt
eine hohe Brennkammermasse [4]. Die keramische transpirationsgekiihlte
Brennkammer weist diese Nachteile hingegen nicht auf.

Das Ziel dieser Arbeit ist die Erstellung eines zuverldassigen Modells, mit
dem Vorhersagen iiber zu erwartende Triebwerksleistungen, sowie iiber die
sich einstellenden Betriebspunkte bei unterschiedlichen Auslegungen des Ge-
samttriebwerks und insbesondere der Transpirationskiihlung getroffen werden
konnen.

Zu diesem Zweck findet die gezielte Weiterentwicklung eines Zyklusanalyse-
Programms statt, welches fiir verschiedene Triebwerkszyklen die Untersuchung
diverser Triebwerksparameter ermoglicht. Inhalt des neuen Programms sind
Leistungsrechnungen, geometrische Auslegungen und Massenschéitzungen auf
Komponentenebene, sowie die Betrachtung des Gesamttriebwerks und der
Wechselwirkung zwischen Triebwerk und Tragersystem.
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Die gewéhlte Vorgehensweise besteht hier in der Auswahl von robusten Verfah-
ren mit geringem Rechenzeitaufwand fiir die allgemeine Triebwerkssimulation.
Zur Abschitzung der sich einstellenden Wandtemperatur wird auf bereits
implementierte Verfahren in Form des NASA Programms TDK [I8] und der
darin eingebundenen Routine MABL [54] zuriickgegriffen. Zur Bestimmung des
direkten Einflusses der Transpirationskiihlung auf den spezifischen Impuls wird
ein neues Verfahren entwickelt. Kernpunkt des Verfahrens ist die Aufteilung des
Massenstroms der Transpirationskiihlung, welcher dann auf zwei unterschied-
liche Weisen mit dem Heiflgasstrom interagiert. Ein Teil des Massenstroms
wird einer Gleichgewichtsrechnung unterzogen, welche analog zur Berechnung
der Verbrennungsprozesse stattfindet. Zwischen dem verbleibenden Anteil des
Massenstroms und dem Heifigas findet ein Warmeaustausch statt. Kiihlmittel
und Heifigas werden zusammen in der Uberschalldiise expandiert. Durch eine
an die Schubkammergeometrie angepasste Gewichtung beider Anteile konnen
experimentell gewonnene Ergebnisse mit diesem Modell reproduziert werden.

Das Programm wird genutzt, um erste Abschiatzungen der potenziellen Leis-
tungssteigerung eines 'Triebwerks mit transpirationsgekiihlter keramischer
Brennkammer durchzufiihren. Schliellich werden Triebwerksrechnungen unter
Beriicksichtigung aller bekannten Effekte durchgefiihrt. Diese Rechnungen zei-
gen eine Variante eines zukiinftigen Grofitriebwerks mit transpirationsgekiihlter
faserkeramischer Brennkammer.

Die Arbeit ist wie folgt gegliedert:

1. Einleitung: Das soeben abgeschlossene Kapitel beschreibt, in chronologi-
scher Reihenfolge, die dieser Arbeit zugrunde liegenden Forschungsprojekte.
Es wird auf die Aufgabenstellung der Arbeit eingegangen und der gewéhlte
Losungsweg skizziert.

2. Verwendete Programme: Das folgende Kapitel beschreibt die fiir die
durchgefiihrten numerischen Untersuchungen verwendeten Programme. Auf
die Programme NCC, TDK und Tosca wird kurz eingegangen. Hauptau-
genmerk liegt auf dem Programm LRP, welches der Triebwerkszyklusana-
lyse dient und im Rahmen dieser Arbeit entstand. Die genutzten Methoden
werden detailliert erldutert.

3. Programmvalidierung: Das darauf folgende Kapitel belegt die Genauig-
keit der mithilfe von LRP durchgefiihrten Analysen anhand von drei Bei-
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spielen: Die Triebwerke SSME, Vinci und Vulcain 2 werden mittels LRP
simuliert.

. Transpirationskiihlungsmodell: Das vierte Kapitel befasst sich mit dem
in LRP integrierten Modell der Transpirationskiihlung. Die hier diskutier-
ten Methoden sind Teil von LRP, werden aber fiir die in den vorigen Ka-
piteln beschriebene Berechnung von konventionell regenerativ gekiihlten
Raketenmotoren nicht benétigt. Da die Untersuchung eines transpirati-
onsgekiihlten Raketenmotors Kern der Arbeit ist, wird den verwendeten
Methoden ein eigenes Kapitel gewidmet.

. Triebwerksanalyse: Dieses Kapitel stellt zusammen mit Kapitel 4 den
wichtigsten Teil der Arbeit dar. Es findet ein integrierter Triebwerksent-
wurf unter Einbeziehung der Anforderungen des Trégersystems statt. Die
Auswahl der Triebwerksparameter erfolgt schrittweise und wird fiir jeden
ausgewahlten Parameter diskutiert. Abschliefend wird ein Triebwerksvor-
entwurf erstellt und der operationelle Bereich der Transpirationskiihlung
ermittelt.

. Zusammenfassung: Im letzten Kapitel werden die wichtigsten Ergebnisse
der Arbeit zusammenfassend dargelegt.



2 Beschreibung der verwendeten numerischen Modelle

2.1 Zyklusanalyse (LRP)

Zur Durchfithrung der hier dargestellten systemanalytischen Untersuchungen
wird das im Rahmen dieser Arbeit entstandene Programm fiir Analysen
von Raketentriebwerken LRP (Liquid Rocket Propulsion) verwendet. Das
Programm stellt den Kern der fiir die hier durchgefiihrten Untersuchungen
genutzten Software dar. Es handelt sich dabei um eine Weiterentwicklung
des DLR Programms SEQ [27]. Das Programm berechnet sequentiell die
Zustandsénderungen der verwendeten Fluide fiir jede durchlaufene Trieb-
werkskomponente. Der modulare Aufbau des Programms erlaubt eine flexible
Anordnung der Komponenten und damit beliebige Variationen der zu untersu-
chenden Zyklen.

Das Programm LRP verfiigt dariiber hinaus {iber eine Massenschétzung der
verschiedenen Komponenten, die Moglichkeit der Parametervariation und grafi-
schen Darstellung der Ergebnisse, sowie Schnittstellen zu anderen Programmen,
wie z.B. TDK. Es wurden numerische Verfahren zur Verbesserung des Kon-
vergenzverhaltens entwickelt und implementiert (siche Abschnitte und
2.1.3.3). Die meisten Komponentenroutinen wurden in ihrer Funktion erwei-
tert. Einige wichtige Komponentenroutinen wurden hinzugefiigt. Unter ihnen
eine Komponente zur Skalierung von Wérmeiibergang und Druckverlust einer
Regenerativkiihlung, eine Komponente zur Darstellung des Einspritzkopfs,

sowie spezielle Komponenten zur Modellierung der Transpirationskiihlung.
Letztere werden im Abschnitt ausfiihrlich behandelt.

Abbildung verdeutlicht den Ablauf des Programms LRP. Die Blocke ,,K1*
bis ,, Kn®“ représentieren hier die verschiedenen Komponentenroutinen. Die
Blocke ,,S1“ bis ,,S3“ stellen drei der eingebundenen Stoffdatenroutinen dar.
Der Aufbau eines Zyklus beinhaltet die Auswahl von mehreren variablen
Parametern, welche ermoglichen, dass ebenso viele vorgegebene Bedingungen
erfiillt werden. Beispielsweise werden Brennkammerdruck und Triebwerksschub
vorgegeben und Pumpenaustrittsdruck und Gesamtmassenstrom entsprechend
variiert, um die Vorgaben zu erreichen.

Diese Variation wird iiber ein geddmpftes NEWTON-Verfahren [21] gesteu-
ert. Die gesamte Modellierung findet eindimensional statt. Das heifit die
Stromungsquerschnitte ergeben sich aus den Dichten und Geschwindigkeiten
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Abb. 2.1: Programmablauf LRP

der jeweiligen Zustandspunkte.

Der modulare Programmaufbau von LRP ermdglicht, wenn erforderlich, eine
unkomplizierte und schnelle Anpassung der verwendeten Berechnungsverfahren
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an sich dndernde Aufgabenstellungen der Triebwerksanalyse. Der Benutzer
kann einzelne Unterprogramme, die nicht mehr bendétigt werden, da andere
Routinen ihre Funktion iibernommen haben, leicht entfernen. Unterprogram-
me, die zusétzliche Funktionen iibernehmen sollen, konnen flexibel erweitert
und verbessert werden.

2.1.1 Erhaltungsgleichungen

Das Programm beriicksichtigt von Komponente zu Komponente Massen-,
Impuls- und Energieerhaltung. Zwischen den einzelnen Komponenten werden
die Erhaltungsgrofien iibergeben, wobei der Ausgangszustand einer Kom-
ponente der Eingangszustand der darauf folgenden Komponente ist. Da
LRP eindimensional und stationdr rechnet, kénnen vereinfachte Formen der
Erhaltungsgleichungen verwendet werden. Die r&umliche Betrachtung der
Ortsabhéngigkeit, sowie die zeitliche Abhéngigkeit der Zustandsgréfien entfal-
len. Die folgenden Bedingungen werden innerhalb sédmtlicher Komponenten
beriicksichtigt:

Kontinuitét:
m = pv A = konst. (2.1)
Impulserhaltung:
p A+ pv? A = konst. (2.2)
Energieerhaltung:
2

2.1.2 Stoffdatenberechnung

Zur Berechnung der Zustandsdnderungen innerhalb der durchlaufenen Kompo-
nenten greift das Programm LRP auf verschiedene Stoffdatenroutinen zu. Ein-
gebunden sind unter anderem, die beim DLR entwickelten Routinen FLUIDP
und H202N2 zur Berechnung der Zustandspunkte und Zustandsidnderungen
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von Wasserstoff und Sauerstoff, sowie deren Reaktionsprodukten [76]. Das Pro-
gramm H202N2 arbeitet dabei dhnlich dem ebenfalls integrierten Code CEA
[25] (Chemical Equilibrium with Applications). Die potenziellen Reaktionspro-
dukte werden anhand der vorkommenden Elemente der Reaktanden festgelegt.
Nachdem diese Auswahl getroffen wurde, wird der Zustand minimaler freier
Reaktionsenthalpie (GIBBS’ freie Energie) bestimmt. Die GiBBs-Funktion ist
wie folgt definiert [3]:

g=h—-Ts (2.4)

Das Minimum der GiBBS-Funktion bestimmt den thermodynamischen Gleich-
gewichtszustand [3].

Ergebnis der Rechnung ist die Zusammensetzung der Reaktionsprodukte. Die
thermodynamischen Groflen dieses Stoffgemischs lassen sich aus denen seiner
einzelnen Bestandteile berechnen. Die Wérmekapazitét (c,), Enthalpie (k) und
Entropie (s) héingen iiber die GiBBS-Funktion wie folgt zusammen:

dyg
0
ho= g—Ta—éi (2.6)
0%g  Oh
Cp = —T—aTQ _8_T (27)

Diese Groflen werden im Programmcode jeweils iiber ein Polynom vierten
Grades, beziehungsweise dessen Integration bestimmt [24]. Die Koeffizienten a;
sind dabei der Stoffdatenbank entnommen.
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¢, = R(a1+axT + azT? + asT° + a5TY) (2.8)

ho= <a1T+ T2+3T3+4T4+5T5+a6) (2.9)

s = <a InT + a,T + 2T2—|—3T3+4T4+a7) (2.10)
as ay as

— ) - B2 Bps Mps Sps o T) 2.11

g R(‘“ n TS 61 ~1pl Tyl T aT)21)

2.1.2.1 Eingefrorenes und Gleitendes Gleichgewicht

Alle in das Programm LRP eingebundenen Stoffdatenroutinen berechnen die
thermodynamischen Zustandspunkte fiir im chemischen Gleichgewicht befindli-
che Reaktionsprodukte. Es werden innerhalb der Komponentenrechnung immer
einzelne Zustandspunkt berechnet. Eine Vorgabe der Zusammensetzung der
Reaktionsprodukte, welche zur Bestimmung der Stoffdaten mit eingefrorenem
Gleichgewicht notwendig ist, ist derzeit nicht vorgesehen.

2.1.3 Losungsverfahren

Jede vom Zyklus einzuhaltende Bedingung (wie z.B. die Vorgabe des Brenn-
kammerdrucks, oder das Einhalten eines Leistungsgleichgewichts zwischen
Pumpe und Turbine) wird als eine Zeile eines nichtlinearen Gleichungssystems
aufgefasst:

filxy, o, xy) —y; =0 i=1,2,...,n (2.12)

Wobei hier f; jeweils eine Vergleichsgrofle mit einem Sollwert y; ist. Die
variablen Parameter sind mit xz; bezeichnet. Das Losungsverfahren liefert
fiir eine konvergierte Triebwerksrechnung die Werte der Stellgréfien, welche
samtliche vorgegebenen Gleichungen erfiillen. Dabei kann vom Benutzer fiir
jede Gleichung eine einzuhaltende relative Genauigkeit (In Form der Schranke
g9 aus Gleichung vorgegeben werden.
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Das gesamte Gleichungssystem wird unter Variation aller angegebenen Pa-
rameter mit dem NEWTON-Verfahren gelost. Da mitunter mehr als nur eine
Losung fiir ein derartiges Gleichungssystem existiert, muss die Auswahl der
Startwerte mit gebotener Sorgfalt erfolgen. Einige diesem Losungsverfahren
inhdrenten Schwierigkeiten mussten iiberwunden werden und werden in den
folgenden Abschnitten [2.1.3.2] und diskutiert. Die Vorgehensweise des
gewahlten Losungsverfahrens ist im Folgenden beschrieben.

2.1.3.1 Newton-Verfahren

Das zugrunde liegende numerische Verfahren ist ein mehrdimensionales
NEWTON-Verfahren, bei dem partielle Ableitungen der Funktionen f; aus
Gleichung in Form einer numerisch geschétzten JACOBI-Matrix zur Fin-
dung der Nullstellen des Gleichungssystems dienen. Das NEWTON-Verfahren
konvergiert nicht immer und ist im Fall einer lokalen Ableitung von 0 nicht
anwendbar (Bedingung: f'(z;) # 0). Es konvergiert im Vergleich mit den
iiblichen numerischen Nullstellenverfahren am schnellsten [83].

Das NEWTON-Verfahren verwendet die folgende Iterationsvorschrift:

_ @
Tnew = = 50 (2.13)

Hinreichende Bedingung fiir die Konvergenz des NEWTON-Verfahrens ist [§], 83]:

f(@) f"(2)
' (F1(2))? <1 (2.14)

Im mehrdimensionalen Fall wird anstelle von f’(z) die JACOBI-Matrix verwen-
det:

Oh  Oh 9h
8%1 8$2 U Gxn
T
F(X)=Vf=| P o2 0 o (2.15)
T TR T

8x1 8x2 U 8xn
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Die Iterationsvorschrift des mehrdimensionalen NEwWTON-Verfahrens wird da-
mit [40]:

Xpew =X — FI(X)' F(X) (2.16)

Jede Stellgrofie x; wird von dem Losungsverfahren fiir einen einzelnen Iterati-
onsschritt innerhalb einer individuell vom Benutzer vorgegebenen maximalen
Schrittweite variiert. Groflen, die einen sehr starken Einfluss auf nachfolgend
berechnete Komponenten haben, wie zum Beispiel Austrittsdriicke von Tur-
bomaschinen, kénnen somit gezielt in Schritten variiert werden, die deutlich
niedriger als der zu diesen Grofien gehorige zuléssige Wertebereich sind. Zur
Gewichtung der unterschiedlichen physikalischen Grofien, die von f; dargestellt
werden, werden diese mit vom Benutzer anzugebenden zugehorigen Werten
(Znorm) normiert. Sie sollten unterhalb der fiir die jeweiligen Gréfien typischen
Groflenordnung liegen. Diese Normierung beeinflusst das, iiber die Funktions-
werte gesteuerte, Abbruchkriterium.

Das Losungsverfahren verwendet folgende Abbruchkriterien:

e Die maximal erlaubte Anzahl von Iterationen ist erreicht:

it > itman (2.17)

e Die Anderung der StellgréBen ist kleiner als eine vorgegebene Schranke (e1):

=1 < e (2.18)

Mit der Erfiillung des folgenden Konvergenzkriteriums (Gleichung [2.19) vor
Erfiillung einer der beiden Abbruchkriterien, wird die Rechnung erfolgreich ab-
geschlossen:

e Die normierten Differenzen von Vorgabewerten und Funktionswerten sind
kleiner als eine vorgegebene Schranke (g5):
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n 2
Z [fi(xlax%"'axn) — Y < &y (219)

i—1 Znorm (i)

2.1.3.2 Physikalische Grenzen

Das Losungsverfahren arbeitet rein numerisch, daher werden fiir die Werte
der Stellgrofien, unabhéngig von deren physikalischer Bedeutung, beliebige
rationale Zahlen in Betracht gezogen. Bestimmte Zahlenwerte (je nach Kompo-
nente und Eingangsgrofie, insbesondere Zahlen kleiner oder gleich Null) stellen
keine physikalisch sinnvolle Losung dar, bzw. konnen in ungiinstigen Féllen zu
Fehlern oder Abstiirzen innerhalb der Komponentenroutinen fithren. Um zu
vermeiden, dass das Losungsverfahren in diesen Bereich gerét, sind maximale
Schrittweiten fiir die Anderungen der Werte der Stellgréfen vorgesehen. Das
erlaubt es dem Benutzer die Schrittweiten der jeweils kritischen Grofien zu
reduzieren. Dies fiithrt jedoch héufig zu einer drastischen Erhéhung der Re-
chenzeit. Es ist daher eine weitere Anpassung des Losungsverfahrens fiir LRP
vorgenommen worden.

Um zu verhindern, dass das Programm innerhalb der Komponentenroutinen
abstiirzt, lieBe sich bei Uberschreiten eines physikalisch sinnvollen Grenzwerts
ein konstanter Extremwert als Ergebnis definieren. Allerdings kann das nume-
rische Losungsverfahren, wenn es in diesen Bereich gerét, aufgrund des zu null
werdenden partiellen Differentials keine Lésung finden.

Um dieses Problem zu umgehen wird in den kritischen Komponentenroutinen
die vom Losungsverfahren produzierte Eingangsgrofie auf den Definitionsbe-
reich der entsprechenden physikalischen Groéflie abgebildet. Dazu werden alle
Werte, die innerhalb eines hinreichend klein gewihlten Randbereichs liegen
oder den Definitionsbereich verlassen, auf diesen Randbereich abgebildet.
Werte, die innerhalb des Definitionsbereichs liegen, aber nicht in besagtem
Randbereich, werden auf sich selbst abgebildet. Abbildung verdeutlicht
die Funktionsweise der Wertekorrektur. Die Routine verwendet die Funktion
Tangens hyperbolicus.
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Fiir den Definitionsbereich gilt:

rg <z <1 (2.20)

Fiir den Randbereich gilt:

6§ =107 (2, — ) (2.21)

Die Abbildungsfunktion lautet:

2o+ 6 + 6 tanh (=) fiir o < 29 + 6

flx)=<¢ x i ro+o<xr<ax;—9 (2.22)
T — 0+ 5tanh(x;§x_1;)5)) fir o > a1 —9

Wie man auf der Abbildung erkennen kann, sind die Werte unkritisch, die
innerhalb gewisser Grenzen liegen, da sie auf sich selbst abgebildet werden
(in der Grafik als eine Gerade dargestellt). Dies ist der Bereich, in dem das
Programm die von dem Lo&sungsverfahren bestimmten Werte unverédndert
als Eingangsgrofle fiir die Komponentenroutine verwendet. Sobald die Aus-
gabe des Losungsverfahrens sich bis auf eine Toleranz (§) an den zuldssigen
Grenzwert der Eingangsgrofle der Komponentenroutine anndhert, bzw. diesen
iiberschreitet, wird der Wert modifiziert, wobei er sich im Unendlichen asym-
ptotisch an den entsprechenden Grenzwert annéhert.

2.1.3.3 Sequentielle Berechnung

Die Abbildung zeigt einen Ausschnitt aus einem Triebwerk, bei dem ein
Teilmassenstrom zuriickgefithrt wird. Die Komponenten werden in aufsteigen-
der Reihenfolge, entsprechend der Nummerierung, vom Programm berechnet.
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Abb. 2.2: Abbildungsfunktion der Ausgabewerte des Lisungsverfahrens auf die
physikalischen Eingangsgrdfien der Komponentenroutinen

Abb. 2.3: Beispiel einer Berechnungsrethenfolge von Triebwerkskomponenten

Ein Leistungsgleichgewicht zwischen Turbine (5) und Boostpumpe (1) kann
iber eine Variation, des der Turbine am Abzweig (4) zugefithrten Massen-
stroms, eingestellt werden. Da bei der Berechnung des Abzweigs (4) die Pumpe
(3) bereits durchlaufen wurde, wirkt sich eine Anderung des abgezweigten
Massenstroms auf diese Pumpenrechnung erst im darauf folgenden Programm-
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durchlauf aus. Die partielle Ableitung der vom geférderten Massenstrom
abhéngigen Pumpenleistung nach der variablen Abzweigungseinstellung wird
auf Grund dieser Totzeit falschlich als Null bestimmt und das Losungsverfahren
kann nicht konvergieren. Dieses Problem lésst sich durch wiederholte Rechnung
vor Weitergabe der Ergebnisse an das Losungsverfahren beseitigen. Das Pro-
gramm wiederholt die Komponentenrechnung so lange, bis die Eingangsstrome
in der Zusammenstromkomponente (2) sich innerhalb einer gewissen Toleranz
nicht mehr &dndern. Fiir einen Zyklusaufbau &hnlich dem auf Abbildung
dargestellten, bendtigt das Programm bei einer relativen Genauigkeit von 10~
zwei weitere Durchldufe pro Hauptiterationsschritt.

2.1.4 Komponentenmodellierung

Die verschiedenen sequentiell vom Programm bearbeiteten Komponenten
bestimmen die vom Stromungsmedium dort erfahrenen Zustandsénderungen.
Die Anordnung der Komponenten héngt von dem gewéhlten Zyklus ab und
bestimmt das Zusammenspiel der Komponenten, wie zum Beispiel die von
einer Turbine iiber die Welle zur Pumpe iibertragene Leistung.

2.1.4.1 Turbomaschinen

Da moderne Raketenantriebe mit hohen Brennkammerdriicken (5 MPa
- 25 MPa) arbeiten, miissen Brennstoff und Oxidator auf ein entspre-
chend hohes Druckniveau gebracht werden. Eine Tankbedriickung in die-
ser Groflenordung scheidet aus strukturmechanischen Griinden aus, da die
erforderliche Wandstérke der Tanks die Strukturmasse des Fahrzeugs in
einer unakzeptablen Weise vergroflern wiirde [42]. Man verwendet daher
bei Antrieben mit derartigen Brennkammerdriicken stets Turbopumpen zur
Treibstoffforderung. Je nach Konfiguration sind aulerdem Vorpumpen (Boost-
pumpen oder Inducer) notwendig, welche vor den eigentlichen Pumpen den
Druck des geforderten Fluids auf einen gegeniiber dem Tankdruck leicht
angehobenen Zustand bringen, um Kavitation am Pumpeneintritt zu ver-
meiden. Je nach gewéhltem Zyklus werden die Turbinen der Turbopumpen
vom erhitzten Kiihlfluid der Regenerativkiihlung (Expander-Zyklus) oder
von den Heilgasen einer Vor- (Hauptstrom-Zyklus) bzw. Nebenbrennkam-
mer (Nebenstrom-Zyklus) durchstromt. In Turbinen von Boostpumpen wird
mitunter auch das von der nachgeschalteten Hauptpumpe geférderte Fluid
abgezweigt und verwendet. Turbinen und Pumpen konnen in einer Baugruppe
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integriert, oder mittels Getrieben miteinander verbunden sein. Die meisten
Triebwerke verfiigen iiber getrennte Turbopumpenanordnungen fiir Brennstoff
und Oxidator.

Das Programm LRP-mass [2] erlaubt eine weiterfithrende Analyse der Tur-
bomaschinen anhand der mittels LRP bestimmten Leistungsdaten. Dieses Pro-
gramm unterstiitzt eine vollstdndige geometrische Auslegung von Turbine, Wel-
le und Pumpe und liefert eine analytische Massenschiatzung. Es bedarf einer
Vielzahl von Benutzereingaben und ist daher fiir breite Variationsrechnungen
ungeeignet.

Turbine In der Turbine findet die Entspannung des Fluids statt. Die Ent-
halpieumsetzung bewirkt hierbei eine Leistungsabgabe an die Welle der
Turbomaschine. Abbildung verdeutlicht diese Zustandsdnderung im h-s-
Diagramm.

Es gilt:
hg = hl + ns(hQS — hl) (223)

Pumpe Die Pumpe fiihrt die von der Turbine bereitgestellte Leistung dem
Fluid zu, indem Enthalpie und Druck erhéht werden. Abbildung stellt
diesen Prozess im h-s-Diagramm dar.

Es gilt:

has — h
hy = hy + % (2.24)

Wichtiger Parameter fiir die Wahl der Pumpenbauweise ist die spezifische
Drehzahl n,. Abbildung zeigt verschiedene Bauweisen von Kreiselpumpen.
Die spezifische Drehzahl ist wie folgt definiert [7]:

V

ng =N 0,75

(2.25)

Welle Die Welle iibertrigt die von der Turbine erbrachte Leistung auf
die Pumpe. In LRP wird der Wellenwirkungsgrad mit ng (Gleichung [2.26)
beriicksichtigt. Die Verlustleistung wird in Form von Wéarme nach auflen
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Enthalpie h

Entropie s

Abb. 2.4: Polytrope Expansion

abgestrahlt und verldsst das System. Reibungsverluste, die das geforderte
Fluid aufheizen und nicht abgestrahlt werden, sind durch die Wirkungsgrade
der Pumpen und Turbinen abgebildet. Das Programm schétzt die Drehzahl
der Turbomaschine empirisch in Abhéngigkeit vom geférderten Volumenstrom,
den Stoffeigenschaften und dem Druckunterschied iiber der Pumpe ab [42].

Pp — Thp |Ahp‘ =1ns PT =1ns mT|AhT| (2.26)

2.1.4.2 Schubkammer

Fiir die Modellierung der Schubkammer in LRP werden normalerweise mehrere
verschiedene Komponenten verwendet, welche sequentiell in der Reihenfolge, in
der sie von den Fluiden durchstromt werden, berechnet werden. Im Folgenden
wird zunéchst die Vorgehensweise fiir die Berechnung von regenerativ gekiihlten
Schubkammern erldutert. Abbildung zeigt den prinzipiellen Aufbau der
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Enthalpie h

Entropie s

Abb. 2.5: Polytrope Kompression

Hochdruckrad Mitteldruckrad  Niederdruckrad  Schraubenrad Propellerrad
ng Bis 25 bis 40 bis 70 bis 150 bis 300 min~"

Abb. 2.6: Typische Laufradformen mit zugehorigen spezifischen Drehzahlen [7]

Schubkammermodellierung in LRP.
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Warmeubergang Sauerstoff

o

| Einspritzkopf

Brennstoff

N

o—

e—— Brennkammerkiihlung

E Brennkammer

= Halsktihlung

o

Warmetauscher
Expansionsdiise

Abb. 2.7: Modellierung einer regenerativ gekiihlten Schubkammer

Yr
[

Einspritzkopf Erste durchstromte Komponente ist der Injektor. Hier werden
Brennstoff und Oxidator druckverlustbehaftet in die Brennkammer eingespritzt.
Die Komponente berechnet ebenfalls die unmittelbar nach der Einspritzung

erfolgende Verbrennung des Treibstoffs. Abbildung zeigt einen Schnitt
durch den Einspritzkopf des Vulcain 2 Triebwerks.

Beide Stoffstrome werden in der Injektorkomponente isenthalp auf den gleichen
Druck gedrosselt. Anschlieend wird in der Brennkammer eine isobare Verbren-
nung gerechnet, wobei der hier angegebene Wirkungsgrad 7. eine Reduzierung
der Temperatur geméafl Gleichung [2.28, abweichend von der bei idealer Verbren-
nung erzeugten Temperatur bedeutet. Es gilt [85]:

*_pcAt_ \/K,RTC Nﬁ
om 2\t ‘
k()

(2.27)

Cc
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Abb. 2.8: FEinspritzkopf, Vulcain 2

Mit dem Verbrennungswirkunsgrad ergibt sich fiir die erzeugte Temperatur:

T = Tun> (2.28)

Die sich aus der reduzierten Temperatur ergebende Enthalpiedifferenz wird
als ,versteckte Enthalpie“ weitergefiihrt. Sie steht bei einer eventuell spéter
unter einem hoheren Wirkungsgrad stattfindenden weiteren Verbrennung zur
Verfiigung. Da diese Enthalpie nicht reagierenden Brennstoft oder Oxidator
darstellt, steht sie fiir andere Zustandsdnderungen, wie z.B. eine Geschwin-
digkeitsumsetzung bei der Entspannung des Heiflgases, nicht zur Verfiigung.
Abbildung verdeutlicht die Zustandséinderung im Enthalpie-Entropie-
Diagramm. Diese Enthalpie-Differenz zwischen idealer Zustandsdnderung (0-1
in Abbildung 2.9) und realer Zustandsanderung (0-2 in Abbildung ist also:

Ah = h(Ty) — h(T) (2.29)

Brennkammerkiihlung Die Schubkammerkiihlung kann auf zwei verschie-
dene Weisen berechnet werden. FErstens {iber eine einfache Abschitzung,
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Enthalpie h

Entropie s
Abb. 2.9: Verbrennungsprozess im h-s-Diagramm

diskretisiert auf zwei Punkte innerhalb der Schubkammer: Brennkammer und
Diisenhals. Die zweite Methode ist deutlich komplizierter und bedarf einer
axialen Unterteilung der Schubkammer in eine Vielzahl von Segmenten. Im
Folgenden werden beide Methoden beschrieben.

Die erste Methode sieht vor, dass dem Totalzustand Enthalpie entzogen
wird und ein entsprechender Wéarmestrom auf das Kiihlfluid iibertragen
wird. Das aus Brennkammer und Kiihlung bestehende System wird dabei als
ein abgeschlossenes adiabates System betrachtet. Das heifit der der Brenn-
kammerstromung entzogene Warmestrom entspricht dem in das Kiihlfluid
eingebrachten Wéarmestrom:

g Ahy, = Q = —1i, Ah, (2.30)
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Die Komponente ermoglicht eine Abschitzung des Wéirmeiibergangs. Die
Abschétzung erfolgt anhand von einem gegebenen Auslegungszustand (Qo, pe, )-
Der Warmestrom wird nach Gleichung bestimmt [82] :

Q = Qo (ﬁ)% (2.31)

Co

Zur genaueren Betrachtung der regenerativen Kiihlung von Raketenbrennkam-
mern wurde ein weiteres Programmmodul in LRP eingebunden [34] [39]. Dieses
Verfahren kann alternativ zu der zuvor beschriebenen Skalierungsmethode
verwendet werden. Die Berechnung findet fiir verschiedene Schubkammer-
querschnitte entlang der Diisenachse statt. Der Gesamtwérmestrom ergibt
sich als Integration des ortsabhingigen Warmestroms nach Gleichung [2.32
Die Rechenzeiten dieses Verfahrens sind um ein Vielfaches grofler, als die der
Skalierungsmethode. Fiir parametrische Zyklusvariationen wird daher stets die
zuvor beschriebene Methode verwendet:

e

Q=nm /d(aj)q(az) dx (2.32)

0

Bei der regenerativen Kiihlung wird ein Kiihlmittelstrom durch Kanéle in der
Wand der Schubkammer geleitet. Dieser Kiihlmittelstrom halt die Wand der
Schubkammer unterhalb ihrer zuldssigen Hochsttemperatur. Nach Verlassen des
Kiihlkreislaufs wird das Fluid entweder in die Vor- oder die Hauptbrennkammer
eingespeist oder, beispielsweise im Fall eines Expanderzyklus-Triebwerks, zum
Antrieb der Turbine genutzt.

Wichtig fiir die Zyklusrechnung eines regenerativ gekiihlten Triebwerks sind
zum einen der Warmeiibergang zwischen der heiflen Stromung der Reaktions-
gase, der Brennkammerwand und dem Kiihlfluid, sowie zum anderen der in
den Kiihlkanélen auftretende Druckverlust.

Der Wiérmestrom hangt von den Temperaturen, den
Wirmeiibergangskoeffizienten von HeiBgas (o,) und Kiihlmittel (aj), der
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Wiérmeleitung der Wand (), sowie der Wandstérke (s) ab [43]:

Taw - Tk

= 2.33

Qg (677

Die adiabate Wandtemperatur 1&8t sich iiber den Recovery-Faktor aus der
Totaltemperatur der Brennkammer bestimmen [43]:

Taw =de—tot T (234)

Der Recovery-Faktor kann iiber die PRANDTL-Zahl der Strémung abgeschétzt
werden [20]:

r=+VPr (2.35)

Der hei3gasseitige Warmeiibergangskoeffizient lasst sich mittels der von BARTZ
[5] entwickelten Gleichung abschétzen:

0,026 [ p’%c P08 [ d, 01 7 4,\ 09
Yo T P2 (Proaé) ) <c_> T A o(z) (2.36)
¢

mit

T, k—1 1\ "% k—1 R
o(x) = <21;f’ (1 + Ma2> + —) <1 +— Ma2> (2.37)

Dabei ist r der Kriimmungsradius der Brennkammerkontur im Hals.

Der kiihlmittelseitige Warmeiibergang wird von verschiedenen Parametern be-
stimmt. Insbesondere ist die Abhéngigkeit von dem hydraulischen Durchmes-
ser bzw. der Querschnittsfliche von Bedeutung, da sie die Auslegung der
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Kiihlkanalgréfle betrifft. Der kiihlmittelseitige Warmeiibergang kann wie folgt
berechnet werden [43]:

o= I g () (1) (255)
Pr%d)? \ Ay Tk

Der Druckverlust in den Kiihlkandlen ist zunédchst umgekehrt proportio-
nal zum hydraulischen Durchmesser, sowie proportional zum Quadrat der
Stromungsgeschwindigkeit. Der Druckverlustkoeffizient (A) héngt dabei von
der Reynoldszahl der Stromung und der Oberflachenrauhigkeit des Kiihlkanals
ab [0]:

Ap= AL, b (2.39)
P=ATps -

Die Abhéngigkeit von der Stromungsgeschwindigkeit, welche wiederum umge-
kehrt proportional zur Querschnittsfliche des durchstromten Rohrs ist, fiithrt
dazu, dass der hydraulische Durchmesser mit der negativen fiinften Potenz in
den Druckverlust eingeht. Der durch die Bedingungen des Warmeiibergangs
festgelegte hydraulische Durchmesser der Kiihlkanéle ist daher von kritischer
Bedeutung fiir den in den Kiihlkanélen auftretenden Druckverlust.

Brennkammer Diese Komponente berechnet die Zustandsdnderungen in-
nerhalb des zylindrischen und des konvergenten Teils der Schubkammer.
Eingangsgrofle ist der von der Einspritzkoptkomponente gelieferte Totalzu-
stand. Dabei werden anhand von Vorgaben vier Zustandspunkte bestimmt.
Abbildung stellt die Position der durchlaufenen Punkte innerhalb der
Brennkammer dar. Eingangszustand (0) ist der Totalzustand des Treibstoffs bei
Eintritt in die Brennkammer. Der Brennkammerzustand (1) ist der Zustands-
punkt nach der gegebenenfalls wirkungsgradbehafteten Verbrennung. Das Ende
des zylindrischen Brennkammerteils (2) représentiert den Stromungszustand
vor der Beschleunigung durch den konvergenten Teil der Diise. Der Halszu-
stand (3) ist schliellich der Stromungszustand im engsten Querschnitt der Diise.
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Abb. 2.10: Durchlaufene Zustandspunkte in der Brennkammerkomponente (0:
Totalzustand; 1: Brennkammer; 2: Beginn des konvergenten Teils,
3: engster Querschnitt)

Abbildung stellt die Zustandsdnderungen im Enthalpie-Entropie-
Diagramm dar. Zu beachten ist, dass die Isobare fiir py eine Funktion der
Stoffdaten der Reaktionsedukte ist, wahrend die Isobare fiir p; eine Funktion
der Stoffdaten der Reaktionsprodukte ist. Der Verbrennungsprozess (0-1)
verlauft isobar. Es werden bei der Berechnung dieser Komponente von dem
Losungsverfahren von LRP die folgenden Bedingungen eingestellt:

Im Diisenhals wird die Schallgeschwindigkeit erreicht:

V3 = V K3 §R3 T3 (240)

Die Verengung des Brennkammerquerschnitts zum Hals entspricht einem vor-
gegeben Kontraktionsverhéltnis:

v3p3s

€ 2.41
Vg P2 ( )

Aufgrund der Impulserhaltung gilt (A; = As; v1 = 0):

P2+ p2v3 =P (2.42)
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Falls das Kontraktionsverhéltnis nicht vom Benutzer vorgegeben wird, kann
in Anlehnung an existierende Triebwerke ein sinnvolles Kontraktionsverhéltnis
nach folgender Gleichung gew#hlt werden [42] [43]:

Abb. 2.11:

Enthalpie h
1

4\ 06
€~1,25+0,5 (ﬁ) (2.43)

Entropie s

Zustandsinderungen innerhalb der Brennkammerkomponente (0:
Totalzustand; 1: Brennkammer; 2: Beginn des konvergenten Teils,
3: engster Querschnitt)

Diisenhalskiihlung Wie  bereits im  Abschnitt der  Brennkam-
merkiihlungskomponente  beschrieben, wird die = Komponente der
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Diisenhalskiihlung im Fall der auf zwei Punkte diskretisierten Schubkam-
merkiihlungsmodellierung verwendet.

Expansionsdiise In dieser Komponente wird die Entspannung des Heiflgases
berechnet. Dabei wird ein isentroper Wirkungsgrad vorgegeben, unter dem
eine Zustandsdnderung zu einem ebenfalls vorgegebenen Druck stattfindet,
analog zur Turbinenmodellierung (sieche Abbildung auf Seite [21)). Zu-
standspunkt 1 entspricht dem Halszustand, wahrend Zustandspunkt 2 den
Diisenaustrittszustand darstellt. Der Austrittsdruck ist eine Stellgrofie, welche
vom Losungsverfahren von LRP variiert wird. Auf diese Weise wird der zu dem
vom Benutzer vorgegebenen Expansionsverhéltnis zugehorige Austrittsdruck
iterativ bestimmt.

Isentroper Wirkungsgrad:

 hy— My

— 2.44
h25 - hl ( )

Ms

Im Programm wird diese Komponente nicht nur fiir die eigentliche Diise des
Triebwerks, sondern auch fiir die Nebenstromdiisen (falls im Zyklus vorhanden)

verwendet. Abbildung zeigt eine Solche in ihrer Anbringung, seitlich an der
Hauptdiise des nach dem Nebenstromprinzip arbeitenden Vulcain-Triebwerks.

Diisenkiihlung Es kann eine weitere Komponente, dhnlich den bereits be-
schriebenen Brennkammer- und Halskiihlungskomponenten verwendet werden,
welche die Kiihlung der Diise und deren Warmeabgabe an das Kiihlmittel im
Fall der regenerativen Kiihlung darstellt. Alternativ dazu kann der Stromung
eine festzulegende Wirmemenge entzogen werden, die nicht an andere Teil-
strome der Triebwerksrechnung iibertragen wird, um auf diese Weise eine
Strahlungskiihlung zu simulieren.

2.1.4.3 Gasgenerator / Vorbrennkammer

Die Vorbrennkammer wird prinzipiell in LRP gleich behandelt wie die auf Seite
beschriebene Einspritzkopf-Komponente. Die auch hier verwendete Methode
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Abb. 2.12: Nebenstromdiise des Vulcain-Triebwerks

der ,,versteckten Enthalpie®“ ermdglicht, im Fall einer gestuften Verbrennung,
den noch nicht reagierten Brennstoft oder Oxidator in der Hauptbrennkammer
zZu nutzen.

2.1.5 Massenmodelle fiir Triebwerkskomponenten in LRP

Innerhalb des Programms LRP werden verschiedene Komponenten grob
hinsichtlich ihrer Massen abgeschétzt. Dabei werden verschiedene Ansétze
gewahlt, um die Triebwerkskomponenten unterschiedlicher Natur empirisch
oder analytisch zu betrachten. Verschiedene Komponenten und Teilkomponen-
ten werden mittels vereinfachten Modellen geometrisch ausgelegt. Aufgrund
der ermittelten Volumina und der Dichten der gewé&hlten Werkstoffe wird
die jeweilige Teilmasse bestimmt. Andere Komponenten werden anhand von
bekannten Ausfithrungen in ihrer Masse vergleichend abgeschétzt.

2.1.5.1 Turbomaschinenmasse

Eine detaillierte Auslegung der Turbomaschinen kann iiber das DLR Pro-
gramm LRP-mass [2] als eine Nachbereitung der Ergebnisse von LRP erfolgen.
In LRP werden die Turbomaschinenmassen iiber eine Potenzfunktion des
Wellendrehmoments abgeschéitzt [42]. Es findet keine weitere Unterteilung in
Turbinenmasse, Pumpenmasse und Wellemasse statt. Die Masse wird fiir die
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gesamte Baugruppe abgeschétzt:

mrp = 1,5ke (&)0’6 (2.45)

2.1.5.2 Brennkammermasse

Die Masse der Brennkammerkomponente (bestehend aus zylindrischer Brenn-
kammer und konvergenter Diise), wird mittels einer einfachen Vergleichskontur
analytisch abgeschatzt. Die Vergleichskontur besteht dabei aus einem zylindri-
schen Brennkammerteil, dessen Lénge iiber die charakteristische Brennkam-
merldnge (I*) bestimmt wird und einem Kegelstumpf mit dem fest vorgegebenen
Konturwinkel # = 45°. Die charakteristische Brennkammerldnge wird abhéngig
von der verwendeten Treibstoffkombination Tabelle 2.1 entnommen. Die
Wandstéarke (s) der Brennkammer wird iiber die Kesselformel [6] bestimmt,
wobei die Auslegung fiir den doppelten nominalen Brennkammerdruck erfolgt

und die Wandstérke mit einem zusétzlichen Sicherheitsfaktor beaufschlagt wird
[42].

Treibstoffkombination [

Sauerstoff / Wasserstoff | 0,89 m
Sauerstoff / Kerosin 1,14 m
N,O, / Hydrazin 0,75 m

Tab. 2.1: Charakteristische Brennkammerlingen fiir verschiedene Treibstoff-
kombinationen [45]

Vi
= — 2.4
e (240
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dy ¥ _'_df (e, — 1)
€ 4 tan 6
Y

dc lBK

MBK = T Pmat S (2.48)

2.1.5.3 Einspritzkopfmasse

Der Einspritzkopf wird in diesem Modell in Bezug zur Brennkammermasse
gesetzt. Aus veroffentlichten Daten [42] ergibt sich der folgende statistische
Zusammenhang:

Min; = 1,05063 mpx (2.49)

2.1.5.4 Diisenmasse

Die Diisenmasse wird als Masse einer gekiirzten Kegeldiise mit sich verjiingender
Wandstérke abgeschéitzt [42]:

Mnpoz = T Pmat lnoz

((se —s)(de —di) s d, ; St de) (2.50)

Fiir die jeweiligen Wandstérken gilt:

2 d; p;

O zul

(2.51)

Fiir die Lange der Diise gilt:

de — dy

Ztan(d) s (2.52)

ZTLOZ
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Als Langenbruch wird angenommen [ = 0, 8. Als Halbwinkel der Diisentfinung
wird angenommen 3 = 15°.

2.1.5.5 Ventilmasse

Die Bestimmung der Ventilmassen erfolgt {iber ein empirisches Modell, welches
die Masse in Bezug zum Ventildurchmesser (berechnet aus Volumenstrom und
Stromungsgeschwindigkeit) und anliegendem Druck setzt. Es handelt sich dabei
um eine Weiterentwicklung der im DLR-Programm ST [9, 6] verwendeten
Methode. Es wird hier von einer mittleren Stromungsgeschwindigkeit von
v = 40 m/s ausgegangen.

kg D1 : 1 [nV
=5,4—d ¢ — td=—-1\— 2.53
ety \/ [Pal ml 2\ v (2:53)

2.1.5.6 Gasgeneratormasse

Die Gasgenerator- oder Vorbrennkammermasse bestimmt sich dhnlich wie die
weiter oben beschriebene Brennkammermasse, allerdings mit den folgenden
Unterschieden:

e Die charakteristische Brennkammerlidnge wird aufgrund der schlechteren
Vermischung und des geéinderten Mischungsverhéltnisses als doppelt so grof3
wie in einer normalen Brennkammer angenommen [43].

e Fiir den, fiir die  Massenschitzung  benotigten  kritischen
Stromungsquerschnitt, in dem die Schallgeschwindigkeit erreicht wird,
gilt unter Benutzung der Isentropenbeziehung:

K+1

P VK K+ 1
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e Da fiir die Leistungsrechnung in LRP kein Kontraktionsverhéltnis fiir den
Gasgenerator benotigt wird und daher als Vorgabe nicht vorhanden ist, wird
dies fiir die Massenschétzung nach Gleichung auf Seite [30] bestimmt
(mit dy = 2 \/A*/7).

2.1.5.7 Schubgeriistmasse

Verschiedene Triebwerke werden bereits mit einem integrierten Schubgeriist
gefertigt (wie z.B. RD-170, RD-180 etc.). Bei den meisten Triebwerken ist das
Schubgeriist allerdings nicht in der vom Hersteller angegebenen Triebwerks-
masse enthalten, da es Teil der Struktur des Tréagers ist. LRP schétzt die
Masse des Schubgeriists ab und gibt die Gesamttriebwerksmasse sowohl mit
als auch ohne Schubgeriist aus. Zur Berechnung der Masse wird eine Gleichung
aus dem Programm STSM [62] verwendet, welche die Schubgeriistmasse mit
dem maximalen Vakuumschub abschétzt:

F 1,15
mrr = 2,04 107" kg ( [N]) (2.55)

2.1.5.8 Sonstige Triebwerksmasse

Da diverse Triebwerkskomponenten, wie Leitungen, Startampullen,
Warmetauscher fiir Tankbedriickungsleitungen etc. nicht ohne weiteres ana-
lytisch erfasst werden konnen, wird hier ein empirisches Modell gewéhlt, um
die verbleibende Triebwerksmasse zu bestimmen. Das Modell geht dabei von
einem Zusammenhang zur Triebwerksgrofie aus, wobei diese in Form des
Diisenhalsdurchmessers in die Gleichung eingeht. Anhand einer Regressions-
analyse wurden der Koeffizient ¢ und der Exponent b bestimmt:

b
Mymise = Q (—) mit ¢ = 11500kg und b = 2,25 (2.56)
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2.2 Diisenstréomungsuntersuchung und Konturauslegung (TDK,

NCC)

Wiéhrend das Programm NCC' (Nozzle Contour Calculation) [37] eine einfache
Auslegung von Brennkammer- und Diisenkontur anhand von wenigen Vorga-
begroBen erlaubt, rechnet TDK (Two-Dimensional Kinetics) [18] detailliert die
Stromung innerhalb einer geometrisch vorgegebenen Diise nach. Das Programm
NCC' generiert eine Eingabedatei fiir TDK und das Zyklusanalyse-Programm
LRP ist in der Lage die Ergebnisdateien von T'DK zu lesen und die eigenen
Ergebnisse der Schubkammerrechnung mit den FErgebnissen von TDK zu
erganzen.

Das Programm NCC wird genutzt, um die Kontur der Schubkammer eines
Triebwerks mit faserkeramischer Brennkammer festzulegen (siehe Abschnitt

auf Seite 91)). TDK wird zur Analyse der Strémungsgrenzschicht inner-
halb der Brennkammer sowie zur Bestimmung der Wandtemperatur verwendet

(siche Abschnitt auf Seite [96]).

2.2.1 Diisenkonturauslegung (NCC)

Das im Rahmen dieser Arbeit entstandene Programm NCC' [37] ermoglicht die
Auslegung der Schubkammerkontur mittels einfacher Methoden [43]. Der Code
stellt diverse Rahmenbedingungen auf, die zur numerischen Bestimmung der
unbekannten Groflen genutzt werden. So ergibt sich die Kontur im Halsbereich
aus der Losung eines Gleichungssystems. Neben einfachen Kegeldiisen ist
es moglich, sowohl schuboptimierte Parabeldiisen nach RAo [75], als auch
gekiirzte ideale Diisen zu generieren. Die Konturen von idealen Diisen werden
dabei von der eingebundenen Routine idbell [49] mittels Charakteristiken-
Verfahren berechnet.

Das Programm NCC' erzeugt eine Programmdatei, welche in Verbindung mit
dem Programm [-DFEAS eine CAD-Darstellung der Schubkammer generiert.
Die Schnittstelle zu TDK erlaubt den komfortablen Entwurf von Schubkam-
merkonturen fiir zweidimensionale Stromungsanalysen.

Ideale Diisen verfiigen iiber eine groflere Bauldnge, haben aber etwa die gleiche
Oberflaiche und damit erwartungsgeméfl etwa die gleiche Bauteilmasse, wie
schuboptimierte Diisen [38]. Nach neuesten Erkenntnissen sind die von idealen
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Diisen erzeugten schédlichen Seitenkréfte nur etwa halb so grofl wie bei ver-
gleichbaren Parabeldiisen [23]. Der in Kapitel |5 betrachtete Triebwerksentwurf
verwendet daher die gekiirzte ideale Diise als Konturform.

2.2.2 Stromungscode (TDK)

Das Programm TDK basiert in seiner urspriinglichen Version auf Methoden,
die von der JANNAF (Joint Army-Navy-NASA-Air Force) in den siebziger
Jahren entwickelt wurden [59]. Es dient der Auslegung von Schubkammern
von Raketentriebwerken. Die Stromungsbetrachtung findet zweidimensional
statt, unter Beriicksichtigung der Grenzschichteffekte. Die neuere Fassung
(TDK 91 [18]) erlaubt, durch das integrierte Programm-Modul MABL (Mass
Addition Boundary Layer), die Simulation der Einleitung von Massenstréomen
tangential zur Stromung. Dieses kann genutzt werden, um beispielsweise die
Einleitung von Turbinenabgasen in die Diise, oder eine Transpirationskiihlung
nachzurechnen. Die Routine MABL basiert dabei auf einem gleichnamigen
Programm aus dem Jahr 1971 [54]. Der Stromungscode TDK schitzt den
spezifischen Vakuum-Impuls der meisten bisher untersuchten Triebwerke um
ca. 1% zu hoch ab [17].

Da das Programm als Ausgabe eine radiale Verteilung der berechneten
Stromungsgroflen liefert, ist es notwendig, verschiedene Werte in einer Nach-
bereitung umzurechnen, um sie mit eindimensionalen Ergebnissen vergleichen
zu konnen. Bereits in TDK integrierte Ausgabewerte sind Vakuumimpuls
(Iyae) und -schub (F,..). Bei bekanntem Austrittsdruck (p.) ergibt sich nach
Gleichung der Schub und der spezifische Impuls fiir einen beliebigen
Umgebungsdruck (p,):

F=mlIgy=muv.+ Ae(pe — pa) (2.57)

Um den mittleren Austrittsdruck zu erhalten, wird der von dem Programm-
modul MOC' (Method of Characteristics) gelieferte ortliche Druck, iiber der
Austrittsfliche integriert:
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_ l
pe= 0/ (2.58)

Der Massenimpuls (71 v,) ergibt sich durch Integration von Massenstrom (1 =
A pv) und Geschwindigkeit iiber der Austrittsfléche:

Ty

m v, = 2m /rp(r) v?(r) dr (2.59)

0

2.3 Programm zur Analyse der Aufstiegsbahn (Tosca)

Um die Auswirkungen von Triebwerksmodifikationen bzw. -Neuentwicklungen
auf ein Tréagersystem beurteilen zu kénnen, muss die erzielbare orbitale Nutz-
last des Systems betrachtet werden. Hierzu ist die Analyse der Aufstiegsbahn
des Raumtransportsystems notwendig. Die im Abschnitt auf Seite
aufgefiithrten Ergebnisse der Bahnanalyse verdeutlichen dies.

Das hier verwendete Bahnanalyseprogramm Tosca [15, [47] wurde beim DLR
entwickelt. Das Tragersystem wird dabei als ein sich in einem erdfesten ro-
tierenden Koordinatensystem bewegender Massenpunkt aufgefasst, wobei sich
diese Masse entsprechend dem Schub und spezifischen Impuls zeitlich dndert.

Der Schub kann im Rahmen einer vorgegebenen Drosselung angepasst werden,
um eine Begrenzung der auf das System wirkenden Beschleunigungswerte zu
ermoglichen. Der spezifische Impuls wird in Abhéngigkeit des jeweils vorhan-
denen Umgebungsdrucks in jedem Zeitschritt ermittelt.

Zur Analyse der Aufstiegstrajektorie werden verschiedene Groflen von dem
Programm ausgegeben. Unter anderem die integrierte Wérmelast, sowie inte-
grierte Luftwiderstands- und Gravitationsverluste:
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t
A 2 C
AULuftwiderstcmcl = _5 /pTD dt (260)
to

t
AvGravitation = /g Sin’y dt (261)

to
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Diese beiden Terme beeinflussen die, sich nach der Gleichung von ZIOLKOVSKY
[22], ergebende Brennschlufigeschwindigkeit:

4 4

2A
v=1v9+1 gy In (ﬂ) —/g sin 7y dt—/udt (2.62)
m

2m
to to

Fiir die Auslegung von Unterstufen spielt daher neben dem spezifischen Impuls
des Triebwerks auch der generierte Schub eine entscheidende Rolle, da er die
Zeit, in der Luftwiderstands- und Gravitationsverluste wirken, bestimmt.



42

2 BESCHREIBUNG DER VERWENDETEN NUMERISCHEN MODELLE




43

3 Validierung des Modells (Programm LRP) anhand
von existierenden, modernen Antrieben

Unter Nutzung des im vorangehenden Kapitel beschriebenen Programms LRP
konnen mittels der dort aufgefithrten Berechnungsverfahren Raketenantriebe
detailliert untersucht werden. Anhand der publizierten Leistungsdaten ver-
schiedener bereits im Einsatz befindlicher Triebwerke lésst sich die Genauigkeit,
und Leistungsfahigkeit der Analysemethode abschéitzen. Die hier dargestellten
Triebwerke sollen die Funktion der Analysemethode exemplarisch verdeutli-
chen. Weitere Rechnungen sind in Zusammenhang mit verschiedenen Studien
der Arbeitsgruppe SART durchgefiihrt worden [12] [16], 35, 46], R1].

Als Grundlage des Vergleichs wurden Triebwerke mit sehr unterschiedlichen Zy-
klen gewéhlt, um die Flexibilitéit des fiir die Analysen verwendeten Programms
zu demonstrieren. Zur besseren Bewertung der hier ermittelten Ergebnisse
konnen die Leistungsdaten der Triebwerksrechnung mit denen von existie-
renden Triebwerken verglichen werden. Tabelle fiihrt einige ausgewahlte
Triebwerke, die mit der Treibstoffkombination Wasserstoff /Sauerstoff arbeiten,
auf.

Triebwerk SSME [63] Vinci [65] Vulcain 2 [61]
Hersteller Boeing Snecma-Moteurs | Snecma-Moteurs
Zyklus Hauptstrom Expander Nebenstrom
Brennkammer-Mischung 6,03 5,8 7,2
Brennkammer-Druck 20,6 MPa 6 MPa 11,5 MPa
Expansionsverhéltnis 69 243 58,5
Vakuum Impuls 452,3 s 465 s 434 s
Vakuum Schub 2279 kN 180 kN 1350 kN

Tab. 3.1: Leistungsdaten moderner Raketenmotoren
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3.1 Der SSME-Raketenantrieb

Herstellerangaben zufolge handelt es sich bei dem SSME (Space Shuttle
Main Engine) um das weltweit zuverldssigste und am meisten getestete
Raketentriebwerk [63]. Das SSME ist in dreifacher Ausfithrung im Space
Shuttle Orbiter integriert. Es ist der einzige operationelle wiederverwendbare
Fliissigraketenantrieb fiir bemannte Missionen. Hier betrachtet wird das ver-
besserte Block II SSME, welches im Juli 2001 erstmalig eingesetzt wurde.

Abbildung [3.1] zeigt die Ergebnisse der LRP-Analyse. Tabelle [3.2] vergleicht die
Betriebsdaten nach Herstellerangaben mit den Ergebnissen von LRP.

Parameter Original-Daten Modellierung Abweichung
Leistung HPFTP  Pr_f, | 53,060 MW [63] 52,51 MW -1,02%
Leistung HPOTP  Pr_,, | 17,34 MW [63] 17,17 MW -0,98%
Diisenaustritts- d, 2,43 m [63] 2,25 m -7,41%
Durchmesser

Triebwerksmasse My, 3526 kg [63] 3595,4 kg 1,97%

Tab. 3.2: Vergleich realer Parameter mit der Modellierung des SSME Rake-
tenmotors

Mit Ausnahme des Austrittsdurchmessers liegen die Abweichungen der Ergeb-
nisse der LRP-Modellierung von den Originaldaten unterhalb von 5%. Der be-
stimmte Austrittsdurchmesser hangt vom Halsdurchmesser und dem vorgegebe-
nen Expansionsverhéltnis ab. Der Halsdurchmesser wiederum ist eine Funktion
der Stoffdaten, des Massenstroms, des Mischungsverhéltnisses und des Brenn-
kammerdrucks. Griinde fiir Abweichungen kénnen daher inkonsistente Vorga-
bewerte sein. Im vorliegenden Fall spielt auflerdem folgender Effekt eine Rolle:
Die von LRP ausgegebenen Diisenaustrittsdurchmesser sind die Innendurch-
messer der Diisen. Bei den aus Datenbléttern entnommenen Vorgabewerten von
Triebwerken handelt es sich in der Regel um die Auflendurchmesser der Diisen.
Aufgrund der Wandstérke der Diise ergeben sich hier naturgeméafl Abweichun-
gen vom Original. Da die Diise des SSME vollsténdig regenerativ gekiihlt wird,
verfiigt sie tiber Kanéle und externe Zuleitungen. Diese erhchen den Auflen-
durchmesser deutlich gegeniiber dem Innendurchmesser.
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3.2 Der Vinci-Raketenantrieb

Der Vinci-Antrieb ist eine Entwicklung im Rahmen der Ariane 5-Evolution.
Dieses in Entwicklung befindliche Oberstufentriebwerk soll in einer kryogenen
Oberstufe ESC-B das Aestus Triebwerk der lagerfahigen Oberstufe EPS, bezie-
hungsweise das als Zwischenlosung dienende HM7 B der kryogenen Oberstufe
ESC-A ersetzten. Das Aestus Triebwerk nutzt die impulsschwache, lagerfahige
Treibstoffkombination Monomethyl-Hydrazin / Distickstoff-Tetraoxid. Die
ESC-B Oberstufe mit Vinci-Triebwerk soll zusammen mit weiteren Anderungen
des Tragers eine Nutzlaststeigerung von 6 Mg (bei Ariane 5 G) auf ca. 12 Mg
(bei Ariane 5 ECB) erméglichen.

Abbildung zeigt die Ergebnisse der LRP-Analyse dar. Tabelle bildet
einen Vergleich der Betriebsdaten nach Herstellerangaben mit den Ergebnissen
von LRP.

Parameter Original-Daten Modellierung Abweichung
Leistung TP-LH2 ~ Pr_gs, | 2400 kW [65] 2387 kW -0,54%
Leistung TP-LOX Pp_,, 330 kW [65] 336 kW 1,82%
Diisenaustritts- d, 2,15 m [65] 2,13 m -0,93%
Durchmesser

Triebwerksmasse — Men, 550 kg [65] 438.9 kg -20,20%

Tab. 3.3: Vergleich realer Parameter mit der Modellierung des Vinci Rake-
tenmotors

Auffallend ist hier die Abweichung der abgeschétzten Triebwerksmasse von den
Originaldaten. Die Triebwerksmasse wird, wie in Abschnitt beschrieben
mit halbempirischen Methoden bestimmt. Diese Methoden orientieren sich an
Triebwerken, wie dem Vulcain, SSME, RD-170 und &hnlichen. Das Vinci weicht
in seiner Dimensionierung von dieser Basis stark ab. Dariiber hinaus ist in dem
vereinfachten Massenmodell nicht beriicksichtigt, dass Expanderzyklustriebwer-
ke, wie das Vinci, aufgrund des benotigten hohen Warmeiibergangs langere und
somit schwerere Brennkammern verwenden.
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3.3 Der Vulcain 2-Raketenantrieb

Entwickelt von 40 européischen Firmen unter der Fiihrung von Snecma Mo-
teurs stellt dieser Antrieb das Ergebnis von iiber 40 Jahren Forschung und
Entwicklung der européischen Raumfahrtechnik dar [70]. Im Jahr 1957 wurde
auf Anweisung des franzosischen Verteidigungsministeriums die Erforschung
von kryogenen Raketenantrieben begonnen. Im Jahr 1964, zwei Jahre nach den
Vereinigten Staaten, wurde in einem franzosischen Labor ein Prototyp eines
kryogenen Antriebs getestet. Das damalige Triebwerk lieferte einen Schub von
ca. 10 kN. Der heutige Vulcain 2-Motor betreibt die Zentralstufe der Aria-
ne 5 ECA. Er erzeugt einen Bodenschub von etwa 1000 kN. Die Brenndauer
zum FErreichen einer GTO Bahn betrégt 600 Sekunden.

Parameter Original-Daten Modellierung Abweichung
Leistung TP-LH2 ~ Pr_g, | 14,1 MW [61] 13,97 MW -0,92%
Leistung TP-LOX Pp_,, 5,1 MW [61] 5,04 MW -1,18%
Diisenaustritts- d. 2,15 m [61] 2.088 m -2,88%
Durchmesser

Triebwerksmasse — Mep, 1935 kg [61] 1930 kg -0,26%

Tab. 3.4: Vergleich realer Parameter mit der Modellierung des Vulcain 2 Ra-
ketenmotors

Abbildung stellt grafisch die Ergebnisse der LRP-Analyse dar. In Tabelle
findet sich ein Vergleich der Betriebsdaten nach Herstellerangaben mit
den FErgebnissen von LRP. Das Modell bildet das Vulcain 2-Triebwerk in
weiten Bereichen gut ab. Es ist, dhnlich wie bei dem zuvor diskutierten SSME-
Triebwerk, eine auffillig grofle Ungenauigkeit des Diisenaustrittsdurchmessers
festzustellen. Auch bei dem Vulcain 2-Triebwerk unterscheiden sich Auflen- und
Innendurchmesser der Diise deutlich. Der Grund hierfiir liegt in den Kanilen
der Dumpkiihlung, welche die Wandstédrke am Diisenaustritt bestimmen.
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Abb. 3.3: LRP-Nachrechnung des Vulcain 2 Triebwerks
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4 Methoden der Kiihlungsmodellierung

Schwerpunkt der Arbeit ist die Bestimmung der Triebwerksleistung eines
Raketenantriebs mit einer faserkeramischen Brennkammer. Die Leistungsrech-
nung von Triebwerken mit Transpirationskiihlung erfordert besondere Modelle,
welche die Kiihlmitteleinleitung in die Schubkammer simulieren sollen. Zu die-
sem Zweck wurden verschiedene Komponententypen fiir das Programm LRP
entwickelt. Diese speziellen Methoden der Kiihlungsmodellierung werden hier
getrennt von der allgemeinen Programmbeschreibung aus Kapitel [2| aufgefiihrt.

In der Literatur werden die Kiihlstréme zu verschiedenen Massenstromen
in Bezug gesetzt. Gebrduchlich ist die Normierung des Kiihlmassenstroms
mit dem Gesamtmassenstrom (hier als 77 bezeichnet), die Normierung des
Kiihlmassenstroms mit dem Brennstoffstrom am FEinspritzkopf (hier als 7
bezeichnet), sowie die Normierung des Kiihlmassenstroms mit dem gesamten
Brennstoffstrom (hier als 73 bezeichnet). Diese Normierungen lassen sich wie
folgt ineinander umrechnen:

fur Tl — ﬁZ;IZs - mfufinj‘}':z];rfinj"_mk
und Ty = mfm’f : und T3 = ﬁ gilt :
u—1ing u—ing 4
T2 T3

T = = 4.1
! 1+ij+7'2 1+ij (1—7'3) ( )

1 T3
= 1+ R ) = 4.2
T2 1_7_1( + m]) 1_7_3 ( )

14+ Ry

T =
11+T1ij 1+T2
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Das Schubkammermischungsverhéltnis bestimmt sich in Abhédngigkeit von
Injektormischungsverhéltnis und Kiihlmitteleinleitung zu:

_ Rinj (1 —m1)
1+Tl ij

(4.4)

Im Folgenden wird die Definition 7, = 7 = 1y, /11ges verwendet.
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4.1 Rahmenbedingungen der Transpirationskiihlung
4.1.1 Massenstrombedarf der Transpirationskiihlung

Eine gebréduchliche Grofle zur Bewertung des verwendeten Kiihlmittelstroms
von Film- und Transpirationskiihlung ist die Ausblasrate [4§]. Dabei handelt
es sich um das Verhéltnis von flachenspezifischem Kiihlmittelmassenstrom zu
flachenspezifischem Heiligasmassenstrom :

_ Pk Uk

Pg Vg

F

(4.5)

Die hier beschriebenen Methoden liefern in Abhéngigkeit von der Ausblasrate
und der verwendeten Brennkammergeometrie eine adiabate Wandtemperatur,
welche sich im stationdren Brennkammerbetrieb einstellt.

Die benotigte Ausblasrate, um eine bestimmte Wandtemperatur zu erzielen,
lasst sich mit Hilfe des Modells von KAYs und CRAWFORD [4§] als Losung
einer Nullstellensuche bestimmen.

Tow — T Bn —1)F
Tow =T _ (1 & = DEg, (4.6)
ng - Tk Bh Sto Cpg
mit
F ¢y \ 0
B =— 2% 4.7
h Sto (Cpg> ( )
und
T 0,35
Sty = 0,0205 Re, "'® Pr, < TC‘“’) fag(x) (4.8)
wy

fg(x) ist dabei eine Korrekturfunktion, deren Werte experimentell bestimmt
werden miissen. Versuche am Priifstand M3 in Lampoldshausen ergaben fiir
die dort verwendete Testbrennkammer im zylindrischen Teil einen konstanten
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Wert von fg(x) =0,9 [55].

Zur Bestimmung der Wandtemperatur kann alternativ die Gleichung von RAN-
NIE benutzt werden [43]:

Taw - Tk;

— 0,1 —37F Reg’l 37F Reg’l Pry,
m_(lJr(l,lSReg ~1) (1-e )) e C(4.9)

Die iiber diese Gleichung bestimmten Ausblasraten sagen einen geringfiigig
niedrigeren als den tatséchlich benotigten Massenstrom voraus. Es wird daher
empfohlen diese Differenz iiber einen Wirkungsgrad der Kiihlung von 85% zu
berticksichtigen [43].

4.1.1.1 Ersatzmodell zur iiberschligigen Bestimmung des Massen-
strombedarfs der Transpirationskiihlung

Zur iiberschlagigen Bestimmung des Kiihlmittelbedarfs der gesamten Brenn-
kammer wird diese in axiale Segmente unterteilt, welche getrennt voneinander
betrachtet werden. Wéarme- und Stofftransport finden innerhalb der Wand
aufgrund der gezielt gewdhlten Faserausrichtung hauptsichlich in radialer
Richtung statt [79]. Aus diesem Grund eignet sich die segmentierte eindi-
mensionale Betrachtungsweise der Brennkammerkiihlung besonders fiir die
keramische Brennkammer. Abbildung zeigt das Ersatzmodell zur Betrach-
tung der Transpirationskiihlung der gesamten Schubkammer.

Uber die Gleichungen , und lasst sich fiir jedes betrachtete Brenn-
kammersegment eine Ausblasrate (F) bestimmen. Anhand der Mantelflichen
der Segmente ergeben die so ermittelten Ausblasraten Teilmassenstrome, wel-
che zu einem gesamten Kiihlmittelmassenstrom aufsummiert werden konnen.
Tabelle fiihrt das Ergebnis einer derartigen Rechnung auf. Als Beispiel
dienen hier Experimente an der Mikrobrennkammer M3 [80]. Es werden hier die

Materialdaten fiir C/C aus Tabelle auf Seite 91| zur Berechnung verwendet.

Die abgeschitzte, bendttigte Ausblasrate und damit der bendtigte
Kiihlmittelmassenstrom liegen unterhalb der experimentell bestimm-
ten Werte. Im Vergleich zu mittels TDK bestimmten minimalen
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Abb. 4.1: Segmentierung der Brennkammer als Modell zur Berechnung des
Massenstrombedarfs der Transpirationskiihlung

Kiihlmittelmassenstromen, féllt der iiber die Gleichungen bis ab-
geschitzte Kiihlmittelbedarf ebenfalls niedriger aus. Der Kiihlmittelbedarf

wird im Abschnitt auf Seite [96| mithilfe des Programms T'DK bestimmt.

4.1.2 Druckunterschied iiber eine transpirationsgekiihlte Wand

Der iiber die portose Wand auftretende Druckunterschied ist deutlich kleiner
als der im Einspritzkopf auftretende Druckverlust. Es ist daher in keinem Fall
notwendig den fiir die Kiihlung vorgesehenen Treibstoff auf einen hoheren
Druck, als den fiir die Speisung des Einspritzkopfs vorgesehenen zu férdern.
Die ,,Space Vehicle Design Criteria“ der NASA schlagen fiir die Auslegung der
Kiihlung einen Druckunterschied zwischen Kiihlkanal und Brennkammer von
15% des Brennkammerdrucks vor [41]. Versuche mit der Mikrobrennkammer
am Priifstand M3 des DLR in Lampoldshausen haben bei niedrigen Mas-

senstromen Druckunterschiede von weniger als 3% des Brennkammerdrucks
bestatigt [79].
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Brennkammerdaten
Mischungsverhéltnis R.  [] 6,32
Brennkammerdruck pe [MPa] 1,13
Verbrennungstemperatur T. K] 3347
Massenstrom m  [kg/s] 0,104
Kammerdurchmesser d. [m] 0,03
Modellparameter
Kiihlmitteltemperatur T, [K] 94,2
Maximal zulédssige Wandtemperatur 7,,, [K|] 1300
Ergebnisse RANNIE  KAYS & CRAWFORD Experiment [80]
der Rechnung
benotigte Foin [-] 1,021073 0,99 1073 2,29 1073
Ausblasrate

Tab. 4.1: Massenstrombedarf der Transpirationskiihlung fiir Versuche am M3
Priifstand

4.1.3 Grenzen fiir den Einfluss der Transpirationskiihlung auf den
spezifischen Impuls

Fiir den Einfluss der Transpirationskiihlung auf das Betriebsverhalten der
Schubkammer gibt es eindeutige theoretische Grenzen. Die theoretische
Obergrenze ergibt sich fiir den Fall von ausreichender Vermischung von
Heiflgas und Kiihlmittel innerhalb der Brennkammer. Die Bestimmung der
Schubkammerdaten erfolgt fiir eine Reaktion des Oxidators mit dem gesamten
Transpirationskiihlstrom und dem Brennstoff am Einspritzkopf. Eine Anderung
des spezifischen Impulses resultiert hier aus der durch den zusétzlichen Brenn-
stoff des Kiihlstroms bewirkten Verschiebung des Mischungsverhéltnisses. Aus
diesem Grund ist der Effekt abhéngig vom gewihlten Referenzpunkt. Der
ungiinstigste Fall, in dem der Kiihlstrom keinen Schubanteil liefert, bildet die
Untergrenze. Gleichung beschreibt den spezifischen Impuls in Abhéngigkeit
vom Kiihlmittelanteil fiir diesen Fall. In Abbildung sind die oberen- und
unteren theoretischen Grenzwerte fiir den spezifischen Vakuumimpuls iiber
dem Kiihlmittelanteil aufgetragen:



4.1 Rahmenbedingungen der Transpirationskiihlung 57

mo Ly g0 = F = (o + mk) Lnin 90

my
min 0(m0_|_ f
my + mp — my

= [min — ]0 ( 3 :
mo + Mg

p,=10MPa ¢=12

1.02 — oObergrenze firR,=3,0 (I, ,=417,55)
- Obergrenze fir R;=4,5 (l . ,=42095s)
'T' -=- Obergrenze fur R;=6,0 (l . ,=41245s)
— — - theoretische Untergrenze .
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Abb. 4.2: Grenzwerte fiir den Einfluss der Transpirationskithlung auf den spe-
zifischen Vakuumimpuls einer Schubkammer bei verschiedenen Mi-
schungsverhdltnissen

Die im folgenden diskutierte Modellierung der Transpirationskiihlung liefert
Ergebnisse, welche sich innerhalb der aufgezeigten Ober- und Untergrenze be-
wegen. Die genauen Werte der Nachrechnung héingen dabei von dem gewé&hlten
Modellparameter ¢ ab.
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4.2 Betrachtete  Moglichkeiten der  Transpirationskiihlungs-
Modellierung

Bei der Transpirationskiihlung stromt das Kiihlmittel die Brennkammerwand
in radialer Richtung. Er wird somit direkt in die Grenzschicht der Stréomung
eingeleitet und bildet dort einen Kiihlfilm. Folgende Moglichkeiten wurden fiir
die Modellierung der physikalischen Effekte der Transpirationskiihlung in LRP
in Betracht gezogen:

e Volle Vermischung/Verbrennung des Kiihlstroms mit dem Heilgasstrom an
verschiedenen Positionen innerhalb der Schubkammer,

e Getrennte Betrachtung beider Massenstréme mit Temperaturausgleich zwi-
schen den Massenstrémen,

e Eingeleitetes Kiihlmittel reagiert mit dem Heif3gas an verschiedenen Stellen
innerhalb der Schubkammer, wobei die Mischtemperatur iiber die ,, versteck-

te Enthalpie® (siche Abschnitt 2.1.4.2 auf Seite [23)) eingestellt wird und

e Getrennte Betrachtung von Kiihlstrom und Heifigas als zwei ideale Gase,
welche das gleiche Volumen einnehmen.

Mit keinem der oben aufgefithrten Modelle lielen sich die vorhandenen Mess-
werte aus den Versuchskampagnen reproduzieren [20, 28, 29, R7]. Einige
Modelle liefern einen deutlich iiber die gemessenen Werte hinausgehenden spe-
zifischen Impuls, andere fithren zu Werten, die zu niedrig liegen. Bestmogliche
Ubereinstimmung wurde mit einem Modell erzielt, welches die erste und die
letzte aufgefithrte Variante kombiniert. Der Kiihlmassenstrom wird aufge-
teilt, und ein Teil des Kiihlmittels wird entsprechend der ersten Variante
der Verbrennung am Einspritzkopf zugefiihrt. Der verbleibende Anteil des
Kiihlmittels wird entsprechend der letzten Variante zusammen mit dem Heif3-
gas im Uberschallteil der Diise expandiert.
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4.3 Gewihlte Modellierung der Transpirationskiihlung in LRP

Zur Leistungsrechnung von Triebwerken mit Transpirationskiihlung wur-
den zwei neue Komponententypen in das Programm integriert, welche die
Kiihlmitteleinleitung in die Schubkammer berechnen sollen (Zumischung #1
und Zumischung #2 in Abbildung . Sie ersetzten die in LRP normaler-
weise an dieser Stelle verwendeten Komponenten fiir den Wéarmeaustausch
zwischen der Schubkammer und den Kiihlkanélen. Die weiteren Komponenten
der Schubkammermodellierung (Einspritzkopf und konvergente Brennkammer)
werden in gleicher Weise fiir regenerativ und transpirativ gekiihlte Antriebe
verwendet.

Die Kiihlmitteleinleitung findet in diesem Berechnungsmodell an zwei Stel-
len statt, namlich jeweils vor und hinter der Brennkammerkomponente.
Der gesamte Kiihlmittelstrom muss zur sinnvollen Modellierung zwischen
diesen beiden Berechnungspunkten aufgeteilt werden. Abbildung ver-
deutlicht die Anordnung der Schubkammerkomponenten zur Simulation der
Transpirationskiihlung. Ein wichtiger Parameter ist in diesem Modell das
Massenstromverhaltnis ¢. Dabei handelt es sich um das Verhéltnis vom im Hals
verrechneten Kiihlstrom zum gesamten aufgewendeten Kiihlmassenstrom:

Mkt
+—

(4.11)

Mk—ges

Experimentelle Untersuchungen mit variablen Positionen der Transpirati-
onskiihlung innerhalb der Brennkammer haben gezeigt, dass eine Transpirati-
onskiihlung in der Nihe des Einspritzkopfs nur eine geringe Verschlechterung
der charakteristischen Geschwindigkeit bewirkt [29]. Dahingegen fiihrt eine
Transpirationskiihlung in Halsnédhe zu einer deutlichen Verschlechterung von
spezifischem Impuls und charakteristischer Geschwindigkeit in Abhéngigkeit
vom eingesetzten Kithlmassenstrom [29, 57].

4.3.1 Vermischung von Kiihlmittel und Verbrennungsprodukten
nach dem Injektor

Im zylindrischen Teil der Schubkammer findet eine Anderung des Totalzu-
stands statt. Das Kiihlmittel wird hier isenthalp auf den statischen Druck des
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Abb. 4.3: Modellierung der transpirationsgekiihlten Schubkammer

Hei3gases gedrosselt, wobei, aufgrund der an dieser Stelle der Zyklusrechnung
noch vernachléssigten Stromungsgeschwindigkeit, der statische Druck dem To-
taldruck entspricht. Nach der Drosselung wird der Kiihlstrom mit dem Heifigas
vermischt. Die Berechnung des neuen Zustandspunkts erfolgt dabei auf gleiche

Weise wie in der Injektorkomponente (siche Abschnitt [2.1.4.2] auf Seite [23)).
Dieser Teil stellt den Anteil des Kiihlmittels dar, der mit dem Heif3gas reagiert.

4.3.2 Vermischung von Kiihlmittel und Heifligas in der Expansi-
onsdiise

Der statische Druck des Kiihlmittels wird zunéchst auf den Wert des statischen
Drucks des Heifligases gedrosselt. Aufgrund der niedrigen auftretenden Ge-
schwindigkeiten des Kiihlmittels innerhalb der Brennkammerwand (v, ~ 1 m/s
[14]) werden der statische- und der Totalzustand hier vereinfachend gleichge-
setzt. Nach der Drosselung findet die Vermischungsrechnung statt. Beide Fluide
nehmen das gleiche Stromungsvolumen ein und werden separat betrachtet.
Eine Vermischungsrechnung findet jeweils fiir den Endzustand statt. Bei dieser
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Vermischung werden die Stoffstrome wie ideale Gase behandelt.
Abbildung verdeutlicht das Prinzip der Vermischungsrechnung, bei der

die Zustdnde beider Gase unabhéngig voneinander berechnet werden, um
anschliefend den Vermischungszustand zu bestimmen.

HeiBgas KihImittel

pk?’ k2’ k2

Vermischung

X @
@
XO «
X
@ X
X @
X X
X @ X X
@ OO

p, T,v

Abb. 4.4: Vermischung idealer Gase

Es wird ein Austrittszustand ermittelt, bei dem die Temperatur, die Geschwin-
digkeit und der Volumenstrom bzw. der eingenommene Stromungsquerschnitt
der beiden Gase gleich sind:

4
I
i~
Q
o
I

Vk2 (412)
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Fiir die Bestimmung des vermischten Austrittszustands gelten folgende Rand-

bedingungen:
Kontinuitat:
m = 1y + my,
Energieerhaltung:
2 2 2
. v : v . v
m(h—l—;) = mg(hgg-F%Z) +mk(hk2+%)
2 2
: v . v
= My (hgl + %1) + my (hkl + %)
Impulserhaltung:

o — mg Vg2 + My Vi
m

Einnehmen des gleichen Stromungsquerschnitts:

Mg

= —= d -
Pg2 Av un Pk2 v

(4.13)

(4.14)

(4.15)

(4.16)
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Gesetz von DALTON:

P = Pg2 + Pi2 (4.17)

Wobei sich die Partialdriicke aus den Molanteilen ergeben:

n;
p PSP (4.18)

Die temperaturabhingigen Warmekapazitidten machen eine iterative Bestim-
mung der Mischtemperatur nach Gleichung erforderlich:

TQQ (CPQQ m!ﬂ) _|_ Tk-2

Cpk M2

] (ol

Cpk2 mk??

Tho—new = (4.19)

Die neue Temperatur der Heiflgasseite ergibt sich dabei nach jedem Iterations-
schritt aus der durch die Temperaturdnderung des Kiihlmittels entstandenen
Enthalpiedifferenz:

TQQ—”% - Tg(p927 th—neu) (420)

th—neu = th + [hk(pkﬁ, Tk?—neu) hk(pk27 Tk’2)] m_k (421)
g

4.4 Kalibrierung des Modells der Transpirationskiihlung

Verschiedene Versuchskampagnen haben gezeigt, dass die Transpirati-
onskiihlung den spezifischen Impuls einer Schubkammer im Vergleich zu
einer regenerativ gekiihlten Ausfithrung reduziert [20, 58, R7]. Je nach dem
fiir die Modellierung gewéhlten Parameter ¢, welcher das Verhéltnis von
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Halskiihlmittelstrom zu Gesamtkiihlmittel bedeutet, &ndert sich die Qualitéat
der vom Modell berechneten Abschwéichung des spezifischen Impulses. Abbil-
dung verdeutlicht den Einfluss des Modellparameters ¢ auf den spezifischen
Impuls. Dargestellt ist der mit dem Ausgangswert normierte spezifische Va-
kuumimpuls in Abhéngigkeit vom Kiihlmittelmassenstrom bei verschiedenen
Werten des Parameters ¢t. Der Ausgangszustand ist dabei der Betriebspunkt
ohne Kiihlmittelzumischung (7, = 0). Mit zunehmendem Kiihlmittelstrom
nimmt der Gesamtmassenstrom zu und das Mischungsverhéltnis ab. Fiir den
Parameter ¢ = 0 ergibt sich ein Verlauf, der einer regenerativ gekiihlten Brenn-
kammer entspricht. Der Kurvenverlauf entsteht dabei durch die Verschiebung
des Mischungsverhéltnisses aufgrund des im Vergleich zum Ausgangszustand
zusétzlich vorhandenen Kiihlmittels.
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Abb. 4.5: Finfluss des Modellparameters t auf den berechneten spezifischen
Impuls der Schubkammer

Zur Kalibrierung des Rechenmodells werden Rechnungen von LRP mit den
Ergebnissen von Untersuchungen, die im Rahmen des TEHORA Projekts in
den Jahren 1995-98 stattfanden [20], 29], verglichen. Gegenstand der damaligen
Untersuchung war eine transpirationsgekiihlte Brennkammer mit angeschlos-
sener Expansionsdiise. In der damaligen Studie wurden nur die Auswirkungen
auf die Schubkammer, nicht auf das Fordersystem bzw. den gesamten Antrieb,
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betrachtet. Das Mischungsverhéltnis der Verbrennung wurde konstant bei
R = 5,62 gehalten, wihrend gasformiger Wasserstoff in unterschiedlichen
Massenverhéaltnissen 7 (Kiithlmittelstrom / verbranntem Treibstoffstrom)
eingeleitet wurde. Der Brennkammerdruck betrug p. = 10 MPa und das Ex-
pansionsverhéltnis der angeschlossenen Diise lag bei ¢ = 12. In den Priifstand
war eine Schubmesswaage integriert. Zur Auswertung der Versuche sind die
charakteristische Geschwindigkeit und der spezifische Impuls in Relation zum
aufgewendeten Kiihlstrom gebracht worden. Spezifischer Impuls und charakte-
ristische Geschwindigkeit werden abhéngig vom Kiihlmassenstrom im Vergleich
zur ungekiihlten Brennkammer reduziert.

Abbildung zeigt den experimentell und numerisch bestimmten Einfluss
der Transpirationkiihlung auf den spezifischen Impuls der Schubkammer. Der
jeweilige spezifische Impuls ist dabei mit dem spezifischen Impuls einer Schub-
kammer ohne Transpirationskiihlstrom als Referenz normiert. Die statistische
Streuung der experimentell bestimmten Werte tritt in &dhnlicher Form bei
allen zur Verfiigung stehenden Datensétzen auf. Mogliche Ursachen sind nicht
dokumentiert. Die numerische Simulation wird daher so gewahlt, dass der
Trend der Messpunkte wiedergegeben wird. Die dargestellte Trendlinie ist eine
Ausgleichsgerade durch die Messpunkte der TEHORA-Studie. Die Gerade ist
dabei so gewahlt, dass sie fiir einen Kiihlstrom von 7, = 0 ein Impulsverhéltnis
von lyue/ Lyae—o = 1 liefert. Es ist zu erkennen, dass die numerische Modellierung
von LRP mit einem gewahlten Wert von ¢t = 0,85 nahe an dieser Ausgleichs-
graden liegt und damit erlaubt die Tendenz der Ergebnisse der TEHORA
Versuchskampagnen abzubilden.

Abbildung zeigt analog zu Abbildung den Einfluss der Transpira-
tionkiihlung auf die charakteristische Geschwindigkeit. Das gewéahlte Modell
liefert hohere Werte fiir c¢*, als die aufgrund der Experimente bei linearer
Korrelation zu erwartenden. Die Diskrepanz zwischen den Ergebnissen des
LRP-Modells und den experimentellen Werten fiir ¢* wird noch in Abschnitt
diskutiert. Da konstruktive Ausfithrungen einer vollstéandig transpirati-
onsgekiihlten Schubkammer eine Kiihlung im Halsbereich und dariiber hinaus
erfordern, wird in einer darartigen Schubkammer die Uberschallstrémung von
der Transpirationskiihlung beeinflusst. Einzig die Betrachtung von c¢* zur
Bewertung der Giite einer vollstdndig transpirationsgekiihlten Schubkammer
ist daher nicht ausreichend. Aus diesem Grund ist fiir die Systembetrachtung
die korrekte Abbildung des Einflusses der Transpirationskiihlung auf den
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spezifischen Impuls von groflerer Bedeutung als die korrekte Abbildung des
Einflusses auf die charakteristische Geschwindigkeit.
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Abb. 4.6: Normierter spezifischer Vakuumimpuls (SK) in Abhdngigkeit vom
Kiihlmittelstrom

4.4.1 Gewihlte Einstellungen

Die weiter unten diskutierten Rechnungen verwenden jeweils den Wert ¢ = 0, 85
als Parameter der Kiihlungskomponenten. Das heift, es werden, sofern nicht
anders angegeben, stets 85% des Kiihlmittelstroms in die Halskomponente
eingeleitet. Fiir eine exakte Nachmodellierung einer gegebenen Schubkam-
mergeometrie muss dieser Wert modifiziert werden, um eine von TEHORA
abweichende Kiihlmassenstromverteilung zu beriicksichtigen.

Der Kurvenverlauf fiir den spezifischen Impuls in  Abhéingigkeit
vom Kiihlmittelmassenstrom héngt stark vom gewédhlten Injektor-
Mischungsverhéltnis ab. Abbildung zeigt den normierten spezifischen
Vakuumimpuls in Abhéngigkeit vom Kiihlmittelmassenstrom fiir verschiedene
Injektor-Mischungsverhéltnisse (R.). Der unterschiedliche Verlauf der Kurven
ergibt sich durch die Verschiebung des Mischungsverhéltnisses aufgrund des zu-
gefithrten Wasserstoffs. Die zu dem Einspritzkopfmischungsverhéltnis R. = 7,0
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Abb. 4.7: Senkung der charakteristischen Geschwindigkeit in Abhdngigkeit
vom Kiihlmittelmassenstrom

gehorige Kurve stellt den betrachteten Auslegungszustand dar, dessen spezi-
fischer Impuls am stédrksten von der Verschiebung des Mischungsverhéltnisses
zur treibstoffreichen Seite profitiert.

Das hier definierte Modell wird im Folgenden auf verschiedene Beispielfille
angewandt. Die in Kapitel |5| aufgefiihrten Untersuchungen basieren auf diesem
Modell.

4.5 Anwendung des Kiihlungsmodells

Zur Abschitzung des Einflusses der Transpirationskiihlung auf die Triebwerks-
leistungen eines Triebwerks mit keramischen Komponenten wird zunéchst
gesondert die Schubkammer betrachtet. Der Betrachtung der von dem Modell
vorhergesagten Schubkammersensitivitdten, das heiffit der Betrachtung des
spezifischen Impulses in Abhéngigkeit von Kiihlmassenstrom, Expansions-
verhéltnis und Schubkammermischungsverhéltnis, geht eine Validierung des
Kiihlungsmodells voran.
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Abb. 4.8: Normierter spezifischer Vakuumimpuls in  Abhdngigkeit vom
Kiihlmattelmassenstrom fiir verschiedene Mischungsverhdltnisse

4.5.1 Validierung des Kiihlungsmodells

Zur Validierung des Rechenverfahrens sind Brennkammerversuche mit einer Be-
stimmung des spezifischen Impulses notwendig. Es miissen Vergleichswerte einer
ungekiihlten oder einer regenerativ gekiihlten Brennkammer gemessen werden
um den Impulsverlust der transpirationsgekiihlten Brennkammer gegeniiber ei-
ner regenerativ gekiihlten Brennkammer bestimmen zu konnen.

4.5.1.1 Pratt & Whitney Studie

Die Firma Pratt & Whitney sammelte mit dem XLR-129 Triebwerk Erfah-
rung auf dem Gebiet der transpirationsgekiihlten Schubkammer [58]. Das
damalige Konzept fiir einen wiederverwendbaren Raumtransporter sah Or-
biter und Boosterstufe mit dem gleichen Triebwerk aber unterschiedlichen
Diisenexpansionsverhéltnissen vor. Die Variante des XLR-129 Triebwerks, die
fiir den Orbiter vorgesehen war und iiber ein hoéheres Expansionsverhéltnis
verfiigte als die Boostervariante, zeigte geringere Einbuflen im spezifischen
Impuls. Es wurden Kiihlstrome von ca. 1% des Wasserstoffstroms verwendet
und je nach Expansionsverhéltnis der Diise Einbuflen im spezifischen Impuls
von 0,5 s bis 1,2 s festgestellt. Dies entspricht bei einem Mischungsverhéltnis
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von R. = 6 einem Kiihlmittelanteil (bezogen auf den gesamten Massenstrom)
von 7, = 0,14% und einem Modellparameter von t = 50% bis ¢ = 100%. Die
zuganglichen Informationen der XLR-129 Experimente sind sehr eingeschrankt
und daher fiir quantitative Aussagen beziiglich des hier vorgeschlagenen Mo-
dells nicht nutzbar.

Abbildung zeigt Ergebnisse der Schubkammerrechnung fiir verschiedene
Expansionsverhéltnisse. Ausgangspunkt der Kurven bei ¢ = 0% ist ein reg-
nerativ gekiihltes Triebwerk. Mit zunehmendem Modellparameter ¢ sinkt der
spezifische Impuls des Triebwerks, bei ansonsten gleichen Rahmenbedingungen.
Es ist zu erkennen, dass der normierte spezifische Vakuumimpuls bei grofien
Expansionsverhéltnissen niedrigere Einbuflen zeigt, als bei niedrigen Expansi-
onsverhéltnissen.
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Abb. 4.9: Normierter spezifischer Vakuumimpuls in Abhdngigkeit vom Modell-
parameter t fiir verschiedene Expansionsverhdltnisse

4.5.1.2 Aerojet Studie

Abbildung stellt die Versuchsergebnisse einer von der NASA beauftragten
Studie [87] im Vergleich zu den Ergebnissen des Kiihlungsmodells dar. In

der von der Firma Aerojet von 1977 bis 1979 durchgefithrten Studie wurde
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eine Brennkammer zunéchst regenerativ-gekiihlt betrieben. Die experimentell
bestimmten Werte des spezifischen Impulses wurden mit numerisch bestimm-
ten (eindimensionale Gleichgewichtsrechnung) verglichen. Daraus ergab sich
ein gemittelter Faktor fiir die Giite der Schubkammerausfithrung. Dieser
Faktor (nsystem = 0,951) wurde als konstant angenommen. Die fiir die Tran-
spirationskiihlung mit der gleichen Brennkammer experimentell bestimmten
Werte wurden nun mit den durch den Systemfaktor korrigierten numerischen
Werten verglichen, um den Giitegrad der Transpirationskiihlung zu bestimmen.
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Abb. 4.10: Versuchsergebnisse der Studie NAS 3-21029 [87] im Vergleich zur
LRP-Modellierung

Die Abbildung zeigt die von LRP berechneten Verldufe des spezifischen
Impuls fiir das grofite und das niedrigste in den Experimenten der Firma
Aerojet auftretende Injektor-Mischungsverhéltnis. Deutlich von diesen Kurven
entfernt liegen die Messwerte der Studie. Ein systematischer Fehler ist jedoch
nicht zu erkennen, da die Messwerte der Studie keine klare Tendenz zeigen. In
der Studie heift es dazu bezeichnend: ”... these test results are unexplainable.
Either there is a significant experimental error or there is some gas dynamic
phenomenon that is creating a performance aberation.”
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Die Messwerte der Studie weisen fiir den normierten spezifischen Vakuumimpuls
gegeniiber den vom Modell vorhergesagten Werten eine Standardabweichung
(nach Gleichung von o = 1,084% auf. Die Werte der THEORA Versuchs-
kampagnen weisen im Vergleich nur eine Standardabweichung von o = 0, 454%
auf.

Die Standardabweichung ist hierbei definiert als:

o= /% > 6 (4.22)

Die Messwerte konnen das Modell weder bestétigen noch widerlegen. Um eine
bessere Aussage treffen zu konnen miissen gezielt experimentelle Untersuchun-
gen durchgefiithrt werden.

4.5.1.3 DLR-Versuchkampagnen

Im Laufe des Jahres 2001 fanden am Priifstand M3 beim DLR in Lampoldshau-
sen Versuche mit einem transpirationsgekiihlten C/C-Ringsegment statt [28§].
In den verschiedenen Versuchskampagnen wurde die Mikrobrennkammer jeweils
iber einen Zeitraum von mehreren Sekunden mit gasférmigem Wasserstoff und
Sauerstoff betrieben. Die Versuche fanden bei einem Brennkammerdruck von et-
wa p. ~ 0,8 MPa und einem Einspritz-Mischungsverhéltnis von etwa R. ~ 6,5
statt. Weitere Parameter der Mikrobrennkammer M3 sind in Tabelle 4.2 auf-
gefiihrt. Die Abbildung[4.11]zeigt einen Schnitt durch die Versuchanordnung mit
C/C-Ringsegment. Im rechten Drittel sind die Kupfersegmente mit den Ther-
moelementen, sowie das C/C-Ringsegment vor der wassergekiihlten, konvergen-
ten Diise zu erkennen. Zweck der Untersuchungen war damals hauptséchlich
eine Korrelation zwischen Ausblasrate und sich einstellender Wandtempera-
tur zu finden. Im Rahmen der Versuchkampagnen wurden neben Tempera-
turmessungen auch der Brennkammerdruck und der Massenstrom, sowie der
Kiihlmittelmassenstrom bestimmt. Die Abbildung zeigt die aus den Ver-
suchsdaten bestimmten Werte fiir ¢* in Abhéngigkeit vom Kiihlmittelanteil 7y.
Die Darstellung beschrinkt sich hier auf den fiir praktische Anwendungen re-
levanten Bereich bis zu einem Kiihlmittelanteil von 7, = 10%. Ebenfalls dar-
gestellt sind die mit der LRP-Modellierung berechneten Werte fiir ¢* und eine



72 4 METHODEN DER KUHLUNGSMODELLIERUNG

lineare Trendlinie der dargestellten experimentell bestimmten Werte von c¢*. Es
ist zu erkennen, dass die L RP-Modellierung die experimentell ermittelten Werte
im betrachteten Bereich gut abbildet. Die von der LRP-Modellierung berech-
neten Werte liegen in Bereichen hoheren Kiihlmittelanteils (7, > 10%) deutlich
iiber den aus den experimentellen Daten berechneten Werten. Aufgrund des
Einflusses der Kiihlung auf die charakteristische Geschwindigkeit und den spe-
zifischen Impuls, liegt der fiir praktische Anwendungen interessante Bereich
jedoch am unteren Ende der experimentell erfassten Werte (7, < 5%). In die-
sem Bereich liefert die LRP-Modellierung eine sehr gute Ubereinstimmung mit
den experimentell bestimmten Werten.

7 E\j/

Abb. 4.11: Versuchanordnung am Prifstand M3 mit C/C-Ringsegment [31)]

Brennkammerdruck De 0,8 MPa
Triebwerks-Massenstrom Mges | 0,5 kg/s
Halsdurchmesser dy 0,017 m
Brennkammerdurchmesser d,. 0,03 m
Linge des Brennkammerzylinders Iy | 0,36 m

Tab. 4.2: Technische Daten der C/C-Ringsegment-Testkampagnen mit der
Mikrobrennkammer M3 [28]
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Abb. 4.12: ¢ aus Versuchsergebnissen der M3 Testkampagnen [28] im Ver-
gleich zur LRP-Modellierung

4.5.1.4 Vergleich mit TDK-Rechnungen

Das Programm TDK bietet die Moglichkeit die Verschlechterung des spezifi-
schen Impuls in Abhéngigkeit vom eingesetzten Kiihlmittelstrom abzuschétzen.
Eine Vergleichsrechnung mit den in Tabelle aufgefiihrten Schubkammer-
parametern weist auf einen Modellparameter unterhalb von ¢t = 50% hin.
Abbildung zeigt Ergebnis der TDK-Rechnung im Vergleich zu dem
Modellergebnis von LRP. Der untersuchte Konturverlauf der Schubkammer
entspricht dem Vulcain Antrieb. Aufgrund der guten Ubereinstimmung des
Modellparameters ¢ = 85% mit den experimentell bestimmten Werten (siehe
Absatz [4.5.1.3)), wird dieser fiir die weiteren Rechnungen verwendet. Der
Vergleich mit der TDK-Rechnung deutet jedoch darauf hin, dass Rechnungen
mit diesem Parameter eine konservative Abschéitzung darstellen.

Brennkammerdruck p. | 15 MPa
Ausgangsmischungsverhéltnis Ry | 6,75
Expansionsverhéltnis € D7,75

Tab. 4.3: Schubkammerparameter fiir TDK-Vergleichsrechnung
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Abb. 4.13: Transpirationskiihlungsrechnung mit TDK im Vergleich zur LRP-
Modellierung

4.5.2 Sensitivitidt der Schubkammerleistung auf eine Variation des
Kiihlmassenstroms

Zur Bewertung der Sensitivitdt der Schubkammerleistung auf eine Variation des
Kiihlmassenstroms werden Rechnungen mit einem konstantem Schubkammer-
mischungsverhéltnis R, und variiertem Kiihlmittelanteil 73, durchgefiihrt. Die
Abbildungen 4.14] und |4.15| zeigen den spezifischen Boden- und Vakuumimpuls
einer transpirationsgekiihlten Schubkammer bei verschiedenen Austrittsmi-
schungsverhéltnissen iiber den Kiihlmittelstrom variiert. Die Berechnungen
fanden fiir einen Brennkammerdruck von p. = 10 MPa und ein Expansions-
verhéltnis von € = 40 statt. Als Modellparameter wurde ¢ = 85% gewihlt.

Der Verlauf des spezifischen Impulses knickt bei einem Austrittsmischungs-
verhéltnis von R, = 7,0 und einem Kiihlstrom von etwas mehr als 7, = 1,5%
stark ab. Dies liegt daran, dass bei Triebwerken mit Transpirationskiihlung
der zur Kiihlung verwendete Treibstoff durch die Brennkammerwand in die
Kammer eintritt und daher das Mischungsverhéltnis stromaufwérts ansteigt.
Das Verbrennungsmischungsverhéltnis (also das Mischungsverhéltnis unmit-
telbar nach dem Einspritzkopf) liegt iiber dem gesamten Mischungsverhéltnis
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Abb. 4.14: Spezifischer Bodenimpuls der Schubkammer in Abhdngigkeit von

Schubkammermischungsverhdltnis und Kihlmittelstrom
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Abb. 4.15: Spezifischer Vakuumimpuls der Schubkammer in Abhdngigkeit von

Schubkammermischungsverhdltnis und Kihlmittelstrom
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der Schubkammer. Bei einer iiberstochiometrischen Verbrennung (R. > 8)
nimmt die Verbrennungstemperatur, aufgrund des wachsenden Anteils von
nicht reagiertem Sauerstoff, mit zunehmendem Mischungsverhéltnis ab und die
mittlere Molmasse der Verbrennungsprodukte zu. Beide Tendenzen wirken sich
negativ auf die Austrittsgeschwindigkeit und damit den spezifischen Impuls aus.
Abbildung verdeutlicht den Einfluss des Kiihlmittelmassenstroms auf das
Brennkammer-Mischungsverhéltnis. Dargestellt ist das Mischungsverhéltnis am
Einspritzkopf in Abhéngigkeit vom Kiihlmittelmassenstromanteil fiir konstante
Austrittsmischungsverhéltnisse.

Injektor—Mischungsverhéltnis R, . [ -]

O e e |

4.0 \ ‘
0.000 0.010 0.020 0.030
Kdhistrom m . /m . [-]

Abb. 4.16: Mischungsverhdltnis am Injektor in Abhdngigkeit von Schubkam-
mermaischungsverhdltnis und Kihlmittelstrom

4.5.3 Sensitivitidt der Schubkammerleistung auf eine Variation des
Expansionsverhéltnisses

Zur Bewertung der Sensitivitdt der Schubkammerleistung auf eine Variation
des Expansionsverhéltnisses werden Rechnungen mit einem konstantem Schub-
kammermischungsverhéltnis R, und einem konstantem Kiihlmittelanteil 75 bei
variiertem Expansionsverhéltnis e durchgefiihrt. Die Abbildungen und
[4.18 zeigen den Bodenimpuls und den Vakuumimpuls, jeweils in Abhéngigkeit
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vom Expansionsverhéltnis.

Es ist zu erkennen, wie der spezifische Impuls in dem gewédhlten Modell
vom Kiihlstrom beeinflusst wird. Als Vergleich dienen die zu verschiedenen
Mischungsverhéltnissen gehorenden Kurven. Es ist zu erkennen, dass die
Anderung des Kiihlmittelanteils um 0,5% eine dhnlich groBe Auswirkung auf
den spezifischen Impuls hat, wie die Anderung des Schubkammermischungs-
verhéltnisses um 0,5.
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320.0
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Abb. 4.17: Spezifischer Bodenimpuls der Schubkammer in Abhdngigkeit
von Expansionsverhdltnis, Schubkammermischungsverhdltnis und
Kiihlmaittelstrom
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Abb. 4.18: Spezifischer Vakuumimpuls der Schubkammer in Abhdngigkeit
von Fxpansionsverhdltnis, Schubkammermischungsverhdltnis und
Kiihlmattelstrom
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5 'Triebwerksanalyse

In diesem Kapitel wird schrittweise die Festlegung wichtiger Parameter und
Randbedingungen im Entwurfsprozess des Triebwerks mit keramischer Brenn-
kammer beschrieben. Abbildung zeigt schematisch den Entwurfsprozess
fir das Triebwerk SE-22 (fortlaufende Nummerierung der in der Abteilung
Systemanalyse Raumtransport untersuchten Triebwerksentwiirfe) unter Ein-
beziehung der Anforderungen des Trigersystems. Es findet eine Variation
von Triebwerksmischungsverhéltnis und Triebwerksmassenstrom statt. Unter
Beriicksichtigung der jeweils bestimmten Triebwerksdaten werden Analysen der
Aufstiegsbahnen eines potenziellen Tragersystems durchgefithrt. Die erreich-
bare Nutzlastmasse in Abhéngigkeit von den variierten Parametern dient als
Kostenfunktion, anhand derer die Werte der variierten Triebwerksparameter
festgelegt werden.

Die im Folgenden verwendeten Triebwerksparameter greifen auf die in Ab-
schnitt diskutierten Ergebnisse der Triebwerks-Systemanlyse vor. Tabelle
fithrt die fir die Betrachtung der Schubkammer relevanten Parameter auf.

Treibstoffkombination LOX/LH2
Brennkammer-Druck De 15 MPa
Schubkammer-Mischungsverhéltnis R, 6,78
Schubkammermassenstrom me | 340,7 kg/s
Halsradius T 126 mm
Expansionsverhéltnis € 60
Triebwerksmischungsverhéltnis Ryes 6
Triebwerksmassenstrom Mges | 352,5 kg/s
Kiihlstromanteil Th 0,7 %
Vakuumschub F,.. | 1503 kN

Tab. 5.1: Schubkammer Parameter des SE-22 Triebwerkskonzepts

Die hier gewihlte Vorgehensweise kann als integrierter Triebwerksentwurf
bezeichnet werden. Dieser wird durch die flexible, verwendete Software
ermoOglicht und 148t sich auf unterschiedlichste Tragersysteme und Antriebs-
konzepte anwenden. Grundgedanke ist der, dass eine Triebwerksentwicklung
und Vorauslegung, aufgrund der Fiille von freien Parametern, nur unter Ein-
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beziehung eines definierten Tragerkonzepts, als Rahmenbedingung, sinnvoll
ist. Viele Triebwerksparameter ergeben sich dann aus dem Zusammenspiel von

Tréagerstufe und Antrieb.

Triebwerks-
Parametervariation von
Massenstrom und
Mischungsverhaltnis

Festlegung des
Triebwerks-Zyklus

Triebwerks- |

. Wahl des

sl ) | Brennkammer-Drucks

(LRP) |

Wahl des

Expansionsverhaltnisses
Aufstiegsbahnrechnung _

(Tosca) |

Ergebnis:
Nutzlastmasse

Vorschlag fur
Triebwerksentwurf

Abb. 5.1: Vorgehensweise fiir den anwendungsbezogenen Entwurf eines Rake-
tenantriebs mit LRP und Tosca
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5.1 Voruntersuchung der Transpirationskiihlung

Um die potenzielle Leistungssteigerung eines mit einer keramischen Brenn-
kammer ausgestatteten Raketenantriebs abzuschétzen, haben verschiedene
Voruntersuchungen stattgefunden [30, B34, 36]. Hierbei wurden zunéchst ver-
einfachte Modelle verwendet, welche fiir eine qualitative Aussage hinreichend
genau sind. Die in Abschnitt beschriebene Modellierung der Transpirati-
onskiihlung wird hier noch nicht verwendet. Sie bildet die Grundlage der ab
Abschnitt folgenden Analysen.

Ein Teil der Analysen betrachtet den Vorteil der transpirativen Kiihlung
beziiglich einer moglichen Steigerung des Brennkammerdrucks. Dabei werden
der Diisenaustrittsdruck und der Gesamtmassenstrom konstant gehalten. Das
Forderungssystem wird ebenfalls weitgehend konstant gehalten, was bei einer
Reduzierung des in der Kiihlung zu iiberwindenden Druckverlusts einen An-
stieg des Brennkammerdrucks zur Folge hat. Der erhohte Brennkammerdruck
sorgt aufgrund des gleich bleibenden Diisenaustrittsdrucks fiir eine stérkere
Expansion und damit einen hoheren spezifischen Impuls, welcher wiederum in
gleichem Maf} eine Schubsteigerung bewirkt.

Betrachtet wurde ebenfalls der potenzielle Gewinn an spezifischem Impuls fiir
ein Hauptstromtriebwerk. Da bei diesem Zyklus eine Steigerung des Brennkam-
merdrucks die Turbinenexpansion reduziert, ist die resultierende potenzielle
Steigerung des spezifischen Impuls kleiner als bei einem Nebenstromtriebwerk
[34].

5.1.1 Parametrische Variation des Druckverlusts in der Brennkam-
merkiihlung

Die Triebwerksleistung eines Raketenmotors mit einer transpirationsgekiihlten
Brennkammer wird mittels einer parametrischen Variation des in der Rege-
nerativkiithlung auftretenden Druckverlusts abgeschétzt. Die Variation findet,
ausgehend von dem im regenerativ gekiihlten Triebwerk auftretenden Druck-
verlust, in Schritten von 0,1 MPa, statt. Die Zwischenschritte stellen teilweise
regenerativ ausgelegte Kiihlungen, mit unterschiedlicher Gewichtung des
regenerativen- und transpirativen Anteils dar. Ziel der Untersuchung ist eine
Abschétzung der moglichen Steigerung des spezifischen Impulses durch die
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Verwendung der Transpirationskiihlung anstelle der Regenerativkiihlung.

Ausgangspunkt der Rechnungen ist jeweils eine vollstdndig regenerativ aus-
gefithrte Schubkammerkiihlung. Der Endpunkt der Variation des Druckverlusts
(bei Ap = 0,1 MPa) stellt eine gut ausgefiithrte vollstdndige Transpirati-
onskiihlung dar. Abbildung zeigt den Aufbau des betrachteten Zyklus. Der
Kiihlstrom erfdhrt in dieser Rechnung aufgrund der Art der Modellierung stets
den Druckverlust des Injektors. Bei einer vollstindigen Transpirationskiihlung
wird der Grofiteil des geférderten Wasserstoffstroms nicht zur Kiihlung, son-
dern zur Verbrennung genutzt. Er passiert daher tatséchlich den Einspritzkopf
und muss auf einen ausreichend hohen Druck gefordert werden. Aus diesem
Grund erlaubt die gewéhlte Modellierung den tatséchlich benétigten Pumpen-
austrittsdruck gut abzuschétzen.

Betrachtet wird hier der Einfluss der Transpirationskiihlung auf das
Fordersystem. Der Verbrennungsproze3 wird in dieser Voruntersuchung nicht
von der Kiihlung beeinflusst. In dieser Modellierung wird der zur Hauptbrenn-
kammer gefiihrte Wasserstoff nicht weiter unterteilt. Der nicht zur Kiihlung
bendtigte Massenstrom, der Kiihlmassenstrom des regenerativen Anteils der
Kiihlung und der Kiihlmassenstrom der Transpirationskiihlung erfahren daher
den gleichen Druckverlust in der Kiihlungskomponente. Anschliefend passiert
in dem hier verwendeten Ersatzmodell der gesamte Treibstoffstrom den Injektor
und steht dann der Verbrennung zur Verfiigung. Der in den Brennkammer-
ventilen und dem Injektor auftretende Druckverlust wird nicht separat variiert
und liegt in allen Rechnungen bei 25% des Brennkammerdrucks (IL;,; = 0, 8).
Abbildung verdeutlicht die Funktionsweise dieses Ersatzmodells.

5.1.1.1 Steigerung der Triebwerksleistung durch Einsatz der Tran-
spirationskiihlung

Der Einsatz der Transpirationskiihlung hat verschiedene Auswirkungen auf die
Triebwerksleistung. Da der Zyklus nicht durch den in den Kiihlkanélen einer
regenerativ gekiihlten Brennkammer auftretenden Druckverlust belastet wird,
steht dem Triebwerk mit transpirativ gekiihlter Brennkammer eine Leistungsre-
serve des Fordersystems im Vergleich zu einem regenerativ gekiihlten Triebwerk
gleicher Rahmenbedingungen zur Verfiigung. Die Leistungsreserve kann auf
unterschiedliche Arten genutzt werden, um die Triebwerksleistung gegeniiber
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Druckverlust von BK

Ventil und Injektor (nicht
—V variiert)

Parametrische Variation
des Druckverlusts der
Brennkammerkihlung

Kuhlstrom (von
Treibstoffpumpe
gefdrdert)

Abb. 5.2: Ersatzmodell der Kiihlung

der eines regenerativ gekiihlten Triebwerks zu erhchen. Drei Varianten werden

naher betrachtet:

1. Reduzierung der Turbinendruckverhéltnisse, d.h. Erhohung des Turbinen-
austrittsdrucks und damit Steigerung des spezifischen Impulses des Neben-

stroms,

2. Reduzierung des Gasgeneratormassenstroms, wobei sich unter Beibehal-
tung des Gesamtmassenstroms das Brennkammermischungsverhéltnis fiir
den spezifischen Impuls giinstig reduziert und der Brennkammermassen-

strom sich erhoht und

3. Erhohung des Brennkammerdrucks und eine dadurch ermoglichte Vergrofie-
rung des Diisenexpansionsverhéltnisses bei gleich bleibendem statischen

Diisenaustrittsdruck.

Abbildung zeigt die mogliche Steigerung des spezifischen Vakuumimpulses
eines Nebenstrom-Triebwerks in Abhéngigkeit von der Reduzierung des in der
Brennstoftfférderung auftretenden Druckverlusts. Der Referenzfall ist dabei ein
regenerativ gekiihltes Triebwerk mit den in Tabelle aufgefiithrten Trieb-
werksparametern. Druckverlust der Kiihlung und spezifischer Impuls sind mit

diesem Referenzfall normiert aufgetragen.
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' Gasgenerator
Turbine 1 X
LOX
Turbine 2 . - 9
E sl LOX Pumpe
b enecamenasmmsamtrmilioi " CO————
LH2 Pumpe
Nebenstromdiise

Dumpkiihlung

Nebenstrom Triebwerk

Abb. 5.3: Zyklusaufbau des betrachteten Nebenstromtriebwerks

Die Umsetzung der Turbopumpen-Leistungsreserve in einen erhchten Brenn-
kammerdruck sowie ein erhéhtes Expansionsverhéltnis ermoglicht die grofite
Steigerung des spezifischen Impulses des gesamten Triebwerks (Fall 3 in
Abbildung 5.4)). Diese Variante wird den in diesem Kapitel vorgestellten Trieb-

werksrechnungen zugrunde gelegt.
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Brennkammerdruck De 11 MPa
Expansionsverhéltnis € 45
Kiihlkanal-Druckverlust Ap 3 MPa
Schubkammer-Mischungsverhéltnis R, 6,25
spezifischer Vakuumimpuls Lyoe | 430,7 s
Triebwerks-Massenstrom Mges | 271 kg/s

Tab. 5.2: Triebwerksparameter des variierten Nebenstromtriebwerks im Aus-

lequngszustand
1.004 - ;
— Fall 1
— Fall 2 -
— L08 e Fall B (—
| ; s
£ 1.002
P
= " |
5
>

1.000 A
1.0 0.8 0.6 0.4 0.2 0.0

Druckverlust Ap/ Ap,,

Abb. 5.4: Spezifischer Vakuumimpuls in  Abhdngigkeit wvom reduzierten
Kiihlungsdruckverlust. (Fall 1: Steigerung des Turbinenaustritts-
drucks; Fall 2: Reduzierung des Gasgeneratormassenstroms; Fall 3:
Erhohung von Brennkammerdruck und Ezpansionsverhdltnis)
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5.2 Systemauswahl
5.2.1 Festlegung des Einsatzbereichs

Die Verwendung keramischer Komponenten im Triebwerksbau verspricht
Vorteile sowohl hinsichtlich der Triebwerksleistung als auch der Triebwerks-
masse. Letzteres wirkt sich besonders vorteilhaft auf die Transportleistung
eines Tragersystems aus, wenn ein derartiges Triebwerk in einer Oberstufe
Verwendung findet, da dann jede Masseneinsparung direkt der erzielbaren
Nutzlastmasse zugute kommt.

Die folgende Uberlegung fiihrte allerdings zur Auswahl eines anderen Einsatz-
bereichs. Fiir Oberstufenantriebe sind verhéltnisméflig niedrige Brennkammer-
driicke ausreichend, weshalb sich der relativ einfache Expanderzyklus fiir diese
Triebwerke eignet. Der Expanderzyklus kommt ohne eine Vorbrennkammer aus.
Die Aufheizung des Kiihlfluids in den Kiihlkanélen der Brennkammer liefert
ausreichend Enthalpie zum Betrieb der Turbinen. Zwingende Notwendigkeit
fiir den Expanderzyklus ist daher das Vorhandensein einer regenerativen
Brennkammerkiihlung, welche fiir die Aufheizung des Kiihlfluids sorgt. Ein
transpirationsgekiihltes Triebwerk wird damit komplexer als ein vergleichbares
regenerativ gekiihltes Expanderzyklustriebwerk.

Die in diesem Kapitel vorgestellten Untersuchungen befassen sich daher mit
den Moglichkeiten, die sich durch die Verwendung einer Brennkammer in faser-
keramischer Bauweise beim Bau von Zentral- oder Boosterstufen-Triebwerken
ergeben.

5.2.2 Fahrzeugbeschreibung

Ausgangspunkt der Analysen ist die Ariane 5 ECA, wie in Abbildung
dargestellt. Tabelle fithrt die wichtigsten Massendaten der einzelnen Stufen
des betrachteten Systems auf. Die verwendeten Massendaten sind die von der
Abteilung SART {iblicherweise genutzten Werte [10], [11]. Sie gehen auf Daten
des Qualifikationsflugs-,, Kickoffs“ aus dem Jahr 2002 zuriick [64]. Das Fahrzeug
erreicht fiir seinen Zielorbit (GTO: 450 km x 35786 km; Inklination: —7°) eine
Nutzlast von 8500 kg.
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Abb. 5.5: Ariane 5 ECA (mit Oberstufe ESC-A) [69]

5.2.3 Zyklusaufbau des SE-22 Triebwerkskonzepts

Ergebnis der Voruntersuchung war eine besondere Eignung der Transpi-
rationskiihlung zur Steigerung des spezifischen Impulses im Einsatz mit
Nebenstromzyklen (siehe Abschnitt [p.1). AuBerdem kann bei der Fertigung
eines Nebenstromtriebwerks auf in Europa vorhandene Technologien und Er-
fahrung zuriickgegriffen werden, was Entwicklungskosten und -risiken reduziert.

Generische Untersuchungen der Turbomaschinenanordnung deuten darauf
hin, dass ein Nebenstromzyklus mit der Treibstoffkombination Wasser-
stoff /Sauerstoff bei serieller Turbinenanordnung mit einem geringeren Ne-
benstrom auskommt, als bei paralleler Turbinenanordnung [16]. Weitere
Untersuchungen haben gezeigt, dass mit den hier gewéhlten Triebwerkspa-
rametern der serielle Turbinenaufbau, mit einem Turbinenbypass von 2%,
den gleichen Massenstrom wie die parallele Anordnung bendétigt. Mit klei-
neren Bypass-Massenstromen sinkt der bendtigte Nebenstrom entsprechend.
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Booster | Zentralstufe | Oberstufe
P240 EAP | H170 EPC | ESC-A
Leermasse 37270 kg 16075 kg 6961 kg
Treibstoffmasse 240043 kg | 172672 kg | 14873 kg
davon Reste und Reserven 2740 kg 2711 kg 532 kg
Treibstoff des Lageregelungssystems | 1724 kg 104 kg 22 kg
Startmasse (ohne Nutzlast) 279037 kg | 188851 kg | 21855 kg
Brennschlussmasse (ohne Nutzlast) | 40010 kg 18786 kg 7492 kg
spezifischer Bodenimpuls 2514 s 315 s 310 s
spezifischer Vakuumimpuls 274,1 s 433 s 446.4 s
Brenndauer 132,6 s 531,1 s 965,4 s

Tab. 5.3: Massendaten des betrachteten Referenzirdgers

Allerdings war die geringere Komplexitidt eines Triebwerks mit parallelen
Turbomaschinen letztendlich ausschlaggebend fiir die Auswahl dieser Turbo-
maschinenanordnung im betrachteten Referenztriebwerk.

Bei dem hier vorgeschlagenen Nebenstromzyklus werden die Turbinen der
Treibstoff- und der Oxidator-Turbopumpe von einem gemeinsamen Gasgene-
rator parallel gespeist. Dieser Antrieb ist in seinem Aufbau an das européische
Vulcain Triebwerk angelehnt. Dies hat gegeniiber der sequentiellen Turbinen-
anordnung den Vorteil, dass die Turbomaschinen unabhéngig voneinander
entwickelt werden konnen. Abbildung zeigt schematisch den Aufbau des
Zyklus. Eine detaillierte Darstellung des Zyklusaufbaus findet sich in Abbil-

dung auf Seite [118]

5.2.3.1 Tankbedriickung

Da das betrachtete Tréagersystem von einer weitestgehend unverédndeten Zen-
tralstufe H170 EPC ausgeht, wird auch die Tankbedriickung unveréndert
iibernommen. Das SE-22 Triebwerk sieht wie das Vulcain und das Vulcain 2
Triebwerk eine Bedriickung des Wasserstofftanks mit aufgeheiztem Wasser-
stoff vor. Der Sauerstofftank wird wie bei dem Vulcain und Vulcain 2 Trieb-
werk mit aufgeheiztem Helium bedriickt. Zur Aufheizung des Heliums ist ein
Wirmetauscher im Nebenstrom vorgesehen.
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Abb. 5.6: Prinzipskizze des Antriebszyklus SE-22 (Nebenstrom)

5.2.3.2 Aufheizung des Wasserstoffs

Da bei der Transpirationskiihlung der zum Einspritzkopf geleitete Wasserstoft
nicht durch den Prozess der Schubkammerkiihlung erwarmt wird, ist eine

Autheizung des kryogenen Wasserstoffs notwendig, um eine stabile Verbren-

nung mit fliissigem Sauerstoff zu gewihrleisten [44]. Wasserstoff-Temperaturen
unterhalb von 50 K fithrten in der Vergangenheit bei LOX/LH2 Triebwerken

zu Verbrennungsinstabilitdten, wie beispielsweise bei dem japanischen LE-5B
Expander-Bleed Triebwerk [45], 81]. Der zur Hauptbrennkammer geleitete Was-

serstoftf wird daher in dem hier betrachteten Zyklus iiber einen Warmetauscher

vom Turbinenabgasstrom erwéarmt.



90 5 TRIEBWERKSANALYSE

5.3 Triebwerksentwurf eines Raketenmotors mit keramischer
Schubkammer

5.3.1 Fertigung der faserkeramischen Brennkammer

Die fiir die Brennkammerwand verwandte C/C (Kohlefaserverstiarkter Kohlen-
stoff) Keramik ist ein Zwischenprodukt der C/C-SiC Herstellung. Der letzte
Arbeitsschritt der C/C-SiC Herstellung, die Infiltration des C/C mit fliissigem
Silizium, wird nicht durchgefiihrt.

Die Herstellung des C/C-Brennkammermaterials vollzieht sich in folgenden
Schritten [53]:

e Ein CFK-Vorkorper wird alternativ mittels Harzinjektions-Verfahren oder
aus autoklaviertem Prepreg hergestellt.

e Die entstandene Polymer-Matrix wird in einem Pyrolyseofen bei 900°C un-
ter Stickstoffatmosphére in einen glasartigen Kohlenstoff umgewandelt.

Die auf diese Weise gefertigte C/C Brennkammer wird mit einem CFK-Mantel
umwickelt, welcher die im Brennkammerbetrieb auftretenden mechanischen
Lasten aufnehmen soll. Es besteht die Moglichkeit den CFK-Mantel durch
eine Vorkiihlung zu schrumpfen. Auf diese Weise werden im Betriebszustand
spannungsneutrale Lastzustinde erzeugt [33]. Dies ist nicht Bestandteil der
durchgefiihrten Vorauslegung.

5.3.2 DMaterialeigenschaften poroser Faserkeramik

Tabelle fithrt verschiedene mechanische und thermische Eigenschaften von
C/C, C/C-SiC und CFK Werkstoffen auf. Eingetragen sind mit Ausnahme
der Porositét jeweils mittlere Werte innerhalb des fiir das Material angegeben
Bereichs.
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C/C-5iC C/C CFK
Dichte p [Mg/m®] | 1,88 [60] | 1,35 [31] | 1,85 [35]
Elastizitatsmodul FE [GPa] | 60 [60] 95 [67] 70 [33]
Porositét e [-] 125 % [60] | 17-20 % [14] n.a.
Querkontraktionszahl v [—]| 0,21 [60] 0,32 [67] 0,3 [68]
Zugfestigkeit op [MPa] | 155 [60] 70 [14] 300 [33]
maximal zulissige Traz [K] | 2000 [60] | 2500 [31] | 450 [68]
Temperatur
Wirmedehnung a [107%/K] | 2 [60] 1 [31] 9 [85]
spezifische c [J/(kgK)] | 1500 [60] 756 [67] 1400 [68]
Wirmekapazitét
Warmeleitfahigkeit A [W/(mK)] | 10 [60] 1,1 [31] 8,6 [85]

Tab. 5.4: mittlere Materialeigenschaften von C/C-SiC, C/C und CFK

5.3.3 Kontur der Schubkammer

In den ,Space Vehicle Design Criteria® der NASA [41] wird empfohlen, eine
kurze Brennkammer mit nicht zu grol werdendem Kontraktionsverhéltnis zu
verwenden, um steile Konturverldaufe zu vermeiden und die zu kiihlende Ober-
flache zu minimieren. Weiterhin wird empfohlen, einen konischen Konturverlauf
zu wahlen. Die Oberfliche der Brennkammer sollte eine moglichst geringe Rau-
heit aufweisen um moglichst wenige Storungen in der Grenzschichtstromung
zu erzeugen. Dies trigt dazu bei durch ungleichméflige Kiihlung entstehende
lokale Uberhitzung zu vermeiden.

5.3.3.1 Wahl der charakteristischen Brennkammerlinge

Als charakteristische Brennkammerldnge (siehe Gleichung auf Seite
wird in Anlehnung an das Vulcain Triebwerk [I* = 0,95 m gewéhlt. Dieser
Wert liegt innerhalb des empfohlenen Bereichs von 0,76 m < [* < 1,02 m
fiir die Treibstoffkombination fliissiger Sauerstoff und fliissiger Wasserstoff
[43]. Die benétigte charakteristische Brennkammerlinge héngt nicht nur
von der Treibstoffkombination sondern auch von der Qualitdt der Einsprit-
zung ab. Es ist daher durchaus moglich, bei guter Verbrennungsstabilitét
Triebwerksentwiirfe mit charakteristischen Brennkammerldngen unterhalb der
empfohlenen Minimalwerte zu finden [42]. Fiir den speziellen Fall des hier
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vorliegenden Triebwerksentwurfs bedeutet dies, dass ein Potenzial fiir eine
Leistungssteigerung besteht, indem in zukiinftigen Fortentwicklungen des
Triebwerks der zylindrische Teil der Brennkammer gekiirzt und dadurch der
benotigte Kiihlmittelmassenstrom weiter reduziert wird.

5.3.3.2 Festlegung der Schubkammer Kontur

Unter Verwendung des Programms NCC' [37] wird die Kontur fiir die betrach-
tete Schubkammer generiert. Tabelle fithrt die ermittelten Parameter auf.
Abbildung 5.7 stellt in einer Prinzipskizze die Bedeutung dieser Parameter dar.

Abbildung [5.§] zeigt ein I-DEAS CAD-Modell der betrachteten Brennkammer-
kontur.

Kammerradius Te 0,1911 m
Halsradius Ty 0,126 m
Austrittsradius Te 0,9758 m
Kriimmungsradius am Zylinderende T 0,3282 m
Kriimmungsradius stromaufwérts vom Hals 0,1395 m
Konturwinkel stromaufwarts 0 22,875 °
Kriimmungsradius stromabwérts vom Hals 73 0,0628 m
Diiseneintrittswinkel 03 26,15 °
Diisenaustrittswinkel 0. 4,2285 °
Lange des Zylinders [y 10,3334 m
Lénge des Unterschallteils lewp | 0,5823 m
Léange des Uberschallteils lsup | 3,2875 m
Oberflache des Zylinders O,y | 0,4002 m?
Oberflache des Unterschallteils Ogup | 0,6545 m?

Tab. 5.5: Parameter fiir Schubkammerkontur SE-22

5.3.4 Mechanische Belastung der Brennkammer

Die Auslegung erfolgt anhand von Methoden, die fiir isotrope Werkstoffe herge-
leitet wurden. Zur genaueren Betrachtung der faserkeramischen Brennkammer
muss eine Laminatanalyse erfolgen, sowie eine Laminatoptimierung bei der
Auslegung der Brennkammer. Die Faserorientierung und der Faservolumen-
gehalt spielen fiir die Materialeigenschaften eine entscheidende Rolle. Es ist
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Abb. 5.7: Definition der betrachteten Schubkammerparameter

jedoch im Rahmen einer einfachen Vorauslegung zuldssig und sinnvoll, mit
gemittelten Werten zu rechnen [72].

Es wird hier die zylindrische Brennkammer betrachtet, da die Zusammenhénge
aufgrund der einfachen Geometrie analytisch erfassbar sind. Die Belastung
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Abb. 5.8: CAD-Modell der generierten Brennkammer-Kontur (Wandstdirke
nicht Mafstabsgerecht; Darstellung bis e = 1,1)

durch den Innendruck ist hier am gréfiten. Der zylindrische Teil der Brennkam-
mer hat eine gréflere Oberfldche als der konvergente Teil. Eine Dimensionierung
der Wandstarke iiber die Belastungsfille der zylindrischen Brennkammer ist da-
her sinnvoll. Abbildung [5.9| stellt einen Ausschnitt aus dem Zylinder mit den
dort auftretenden Spannungen dar. Grofite und damit dimensionierende Span-
nung ist die Tangentialspannung o;. Die Wandstérke sollte fiir einen Berstdruck,
der dem anderthalbfachen [41] bis doppelten [42] des nominalen Brennkammer-
drucks entspricht, ausgelegt sein. Fiir die durch den Innendruck entstehenden
Tangentialspannung in der Zylinderschale gilt folgendes [1]:

_br

. (5.1)

Ot

5.3.4.1 Seitenkraft

Fiir die iiberschldgige Berechnung der Mindestwandstéirke in Abschnitt
sind auf die Diise wirkende Seitenkréfte nicht beriicksichtigt. Bei einer
weiterfithrenden, vollstdndigen Auslegung einer keramischen Schubkammer
und insbesondere deren Diise miissen diese statistisch auftretenden Kréfte
beriicksichtigt werden. Dies gilt ebenfalls fiir die Auslegung des Schubgeriists
und der Aktuatoren. Seitenkrifte entstehen, wie in den folgenden beiden
Absétzen beschrieben, durch unsymmetrisches Ablésen der Diisenstromung,
beziehungsweise der Aussenstromung (Buffeting). Aufgrund von unsymme-
trischer Stromungsablosung und der damit verbundenen unsymmetrischen
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Wanddruckverteilung werden Querkréfte erzeugt, welche seitlich auf die Diise
wirken und daher Biegemomente in der Brennkammer induzieren. Da Ablésung
und Wiederanlegen in der transienten Stromung an stédndig wechselnden Posi-
tionen stattfindet, dndert sich der resultierende Seitenkraftvektor sprunghaft.
In Folge dessen gerét die Diise in Schwingung.

In Diisen von Raketenantrieben tritt insbesondere wiahrend des Startvor-
gangs, wenn der Diisenaustrittsdruck klein gegeniiber dem Umgebungsdruck
ist, Stromungsablosung auf. In schuboptimierten Diisen, wie z.B. Parabeldiisen
konnen diese Seitenkréfte in Groflenordnungen von iiber 3% des Vakuumschubs
liegen [23]. In Triebwerken mit gekiirzten idealen Diisenkonturen treten etwa
halb so grofie Seitenkréfte wie in schuboptimierten Diisen auf [23].

Die andere wichtige seitliche Belastung ist das im transsonischen Bereich
auftretende Schiitteln oder ”Buffeting”. Im transsonischen Bereich der Auf-
stiegsbahn kann die Aulenstromung entlang der Diisenkontur bereits teilweise
Uberschallgeschwindigkeit erreichen. Hinter dem sich ausbildenden Verdich-
tungsstol kommt es zur Ablosung der Auflenstréomung. Diese unsymmetrisch
auftretende, wandernde Ablosung fithrt daher ebenfalls zu Vibrationen der
Diisenwand.

S !/6‘

Abb. 5.9: Spannungen an einem Schnittelement des Zylinders
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5.3.5 Mindestwandstiarke der faserkeramischen Brennkammer

Die erforderlichen Wandstarken von C/C-Liner und CFK-Mantel werden
separat voneinander bestimmt. Bei der keramischen Brennkammer findet die
Ubertragung der Druckbelastung durch den Brennkammerdruck auf den CFK-
Mantel iiber das Kiihlfluid statt [33]. Die Auslegung der CFK Schicht erfolgt,
wie in Abschnitt beschrieben, mit einem Sicherheitsfaktor von 2. Die
C/C Schicht wird aufgrund der gewihrleisteten Kraftiibertragung mit einem
reduzierten Sicherheitsfaktor von 1,2 ausgelegt [73]. Hauptséichlich tritt hier
eine Belastung wahrend des Anfahrvorgangs auf, wenn in der Brennkammer
noch Umgebungsdruck herrscht und an der Auflenseite des C/C Kiihlfluid
unter nominalem Druck anliegt. In Tabelle sind die Ergebnisse der Brenn-
kammerabschétzung aufgefiithrt. Die Masse der faserkeramischen Brennkammer
betrigt mpr = 88,4 kg.

C/C-Wandstarke s; | 49,1 mm
C/C-Masse my | 49,4 kg
CFK-Wandstéarke ss | 24 mm
C/C-Masse ms | 39 kg

Tab. 5.6: Ergebnisse der Brennkammerabschdtzung (zylindrische und konver-
gente Brennkammer bis zum BK-Hals)

Eine Massenschétzung nach Gleichung auf Seite [34] fiir eine herkdmmliche
Brennkammer aus Inconel (p = 8300 kg/m?®, 0., = 310 MPa) ergibt eine
Brennkammermasse von mpr = 162,5 kg. Es besteht also die Moéglichkeit
eine keramische Brennkammer von etwa der halben Masse einer metallischen
Brennkammer zu bauen.

5.3.6 Einfluss der Transpirationskiihlung auf Grenzschicht und
Diisenstromung

Das Grenzschichtprofil innerhalb der Schubkammer héngt stark von der Ausle-
gung der Transpirationskiihlung ab. Wichtigste Einflussgrofie ist der Transpi-
rationsmassenstrom. Sehr wichtig sind ebenfalls das Mischungsverhéltnis und
der Brennkammerdruck. Fiir eine Betrachtung des Einflusses der Transpirati-
onskiithlung auf die Grenzschicht werden die Schubkammerparameter (Druck,
Mischungsverhiltnis, Massenstrom und Expansionsverhéltnis) aus Tabelle
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auf Seite [79] gewéhlt.

Die Abbildungen und stellen den Temperaturverlauf innerhalb
der Grenzschicht dar. Die Brennkammerwand ist dabei adiabatisch. Die
dargestellten Kurven zeigen den Temperaturverlauf in der Grenzschicht bei
einem Kiihlmassenstrom von 0%, 0,5% und 1% des Gesamtmassenstroms.
Aufgetragen ist die mit der Grenzschichtdicke normierte Hohe iiber der Tem-
peratur. Die Schnittpunkte der Kurven mit der Abszisse stellen somit die
lokale Wandtemperatur dar. Die betrachtete Position in der Brennkammer
befindet sich fiir Abbildung in Stromungsrichtung auf mittlerer Lénge
des zylindrischen Teils der Brennkammer. Die Position des in Abbildung
dargestellten Grenzschichtprofils liegt im konvergenten Teil der Schubkammer,
auf mittlerem Radius zwischen Halsradius und Brennkammerradius. Es ist
zu erkennen, dass in letzterem Fall die Temperaturgrenzschicht grofier als die
Stromungsgrenzschicht ist.
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| i |
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Abb. 5.10: Temperaturprofil in der Stromungsgrenzschicht in der zylindri-
schen Brennkammer fiir verschiedene Kiihlmassenstrome

Die sich einstellende Wandtemperatur kann als Anhaltspunkt fiir die Auslegung
des Kiihlmassenstroms genutzt werden. Je nach gewéhltem Kiihlmittelmas-
senstrom und dessen axialer Verteilung stellt sich ein Temperaturverlauf fiir
die Schubkammerwand ein. Es ist moglich, die axiale Verteilung des Kiihl-
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mittels so zu wahlen, dass sich iiber weite Bereiche der Brennkammer eine
nahezu gleichméflige Wandtemperatur ergibt und kaum lokale Temperatur-
spitzen auftreten. Auf diese Weise léasst sich mittels TDK eine Brennkammer-
Wandtemperatur in Abhéangigkeit vom Kiihlmittelmassenstrom bestimmen.
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Abb. 5.11: Temperaturprofil in der Stromungsgrenzschicht in der konvergen-
ten Brennkammer fiir verschiedene Kiihlmassenstréme
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5.3.6.1 Kiihlmittelbedarf

Zur Bestimmung des fiir die Transpirationskiihlung benoétigten Wasserstoft-
massenstroms werden Variationsrechnungen mit TDK unter Verwendung
der in den Tabellen und zu findenden Parameter durchgefiihrt. Die
Brennkammerwand wird dabei aufgrund der niedrigen Wéarmeleitung der
als Brennkammer-Wandmaterial vorgesehenen Keramik (A ~ 1 W/mK [31])
vereinfachend als adiabat angesehen. Im Idealfall sorgt die ortliche Verteilung
des Kiihlmittels (r(z)) fiir einen gleichméfiigen Temperaturverlauf entlang
der Schubkammerkontur.

Die lokale Verteilung des Kiihlmittelmassenstroms ist fiir den Auslegungszu-
stand in Abbildung dargestellt. Die Verteilung der Massenstromdichte ist
weitestgehend konstant gewéhlt. Die Auswahl der Betrige des Massenstroms
erfolgte mit dem Ziel die auftretenden Temperaturspitzen etwa gleich grofl zu
halten. Es wird jeweils der absolute Kiihlstrom variiert. Die lokale Verteilung er-
gibt sich als Skalierung des Auslegungsfalls. Abbildung stellt exemplarisch
den mit TDK bestimmten Verlauf der Wandtemperatur iiber der Brennkam-
merldnge fiir einen Kiihlmittelanteil (bezogen auf den Gesamtmassenstrom)
von 7, = 0, 7% dar. Aufgrund der Variation des Kiihlmittelmassenstroms ergibt
sich die in Abbildung dargestellte maximale lokale Brennkammerwand-
temperatur in Abhéngigkeit vom Kiihlmittelanteil (1 /17 ges).

Zur Erzielung einer Wandtemperatur von 1500 K ergibt sich aus diesen
Rechnungen ein benétigter Kiithlmittelstrom von 7, = 0,95% des Heiflgas-
massenstroms. Bei einem Kiihlmittelanteil von 7, = 0,5% liegt die maximale
auftretende Temperatur bei 2360 K, was noch eine geringe Reserve gegeniiber
der materialbedingten Temperaturbestdndigkeit von ca. 2500 K bedeutet
[30, B1]. Der minimale Kiihlmittelbedarf der Transpirationskiihlung ergibt
sich nach diesem Modell fiir dieses Triebwerk zu 7, = 0,453%. Die CMC
Brennkammerwénde erreichen dann eine maximale Temperatur von 2500 K.

Mit 7, = 0, 7% wird ein Betriebspunkt gewéhlt, der eine Wandtemperatur von
weniger als 2000 K garantiert. Diese konservative Auslegung dient der Steige-
rung von Zuverldssigkeit und Lebensdauer der Brennkammer und ermoglicht
gleichzeitig die Triebwerksleistung durch eine Reduktion des Kiihlmittelstroms
anzuheben.
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Abb. 5.12: Auxiale Verteilung der Kiihlmassenstromdichte fiir 7, = 0, 7%
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Abb. 5.13: Wandtemperaturverlauf entlang der Schubkammer bei einem
Kiihlmittelanteil von 1, = 0, 7%
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Abb. 5.14:
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5.4 Auswahl der freien Triebwerksparameter
5.4.1 Brennkammerdruck

Die Abbildungen zeigt den Verlauf des spezifischen Bodenimpulses fiir ein
Nebenstromtriebwerk. Der spezifische Bodenimpuls steigt mit zunehmendem
Brennkammerdruck. Auf Abbildung ist der spezifische Vakuumimpuls
von Triebwerk und Schubkammer fiir ein Nebenstromtriebwerk dargestellt.
Wahrend der spezifische Impuls der Schubkammer mit steigendem Brennkam-
merdruck anwéchst, erreicht der Vakuumimpuls des Triebwerks bei konstantem
Expansionsverhéltnis ein Maximum. Grund hierfiir ist der mit zunehmendem
Brennkammerdruck ansteigende benotigte Nebenstrom. Dies bedingt, aufgrund
des niedrigen Vakuumimpulses des Nebenstroms, eine starke Reduzierung des
spezifischen Vakumimpulses des Triebwerks. Fiir die fiir das SE-22 vorgesehenen

Triebwerksparameter findet sich das Maximum bei einem Brennkammerdruck
von p. = 15 MPa.

Nebenstromzyklus
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Abb. 5.15: Spezifischer Bodenimpuls fiir einen Nebenstromzyklus

5.4.2 Diisenexpansionsverhéltnis

Die Ablosekriterien von SUMMERFIELD beziehungsweise SCHMUCKER erlauben
eine Vorhersage fiir den statischen Druck in Wandnéhe, auflerhalb der Grenz-
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Abb. 5.16: Spezifischer Vakuumimpuls fiir einen Nebenstromzyklus

schicht, unterhalb dessen mit einer Ablésung der Diisenstromung zu rechnen
ist. Das Kriterium von SUMMERFIELD [84] schétzt fiir einem Umgebungsdruck
von p, = 101, 3 kPa den Ablése-Wanddruck mit p,, =~ 25 kPa — 40 kPa ab. Das
Kriterium von SCHMUCKER [78] schétzt den Ablose-Wanddruck bei gleichem
Umgebungsdruck mit p,, ~ 30 kPa ab.

Der Druck in Wandnéhe ist bei einer realen Druckverteilung deutlich héher als
der mittlere Diisenaustrittsdruck. Abbildung verdeutlicht dies am Beispiel
einer zweidimensionalen T'DK-Nachrechnung des Vulcain 2 Triebwerks. Dar-
gestellt ist der lokale Diisenenddruck iiber dem Radius, wobei der Ursprung
der Abszisse der Diisenmitte entspricht. Der Verlauf der berechneten Druck-
verteilung ist rotationssymmetrisch zur Diisenachse. Im Vergleich dazu ist das
konstante Ergebnis der eindimensionalen LRP-Nachrechnung des Vulcain 2
Triebwerks abgebildet.
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Abb. 5.17: Radiale Druckverteilung am Diisenaustritt beim Vulcain 2 Trieb-
werk (2D-Modellierung TDK, 1D-Modellierung LRP)

Nachrechnungen verschiedener Triebwerke zeigen, dass oberhalb eines mittleren
statischen Diisenaustrittsdrucks von p, = 20 kPa, bei einem Umgebungsdruck
von p, = 101, 3 kPa nicht mit einer Ablosung der Diisenstromung zu rechnen
ist. Abbildung [5.18] zeigt den mittleren statischen Diisenaustrittsdruck fiir
verschiedene Brennkammerdriicke bei einem Schubkammermischungsverhéltnis
von R, = 7. Fiir den ausgewéhlten Brennkammerdruck von p. = 15 MPa bietet

ein Expansionsverhéltnis von € = 60 eine ausreichende Reserve gegeniiber dem
Ablésedruck.
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Schubkammervariation
Rim?
100 : : : » ‘
— p,=50MPa
e -~ p,=7,5 MPa
s 80 fekod A X o === p,=10,0 MPa
& % —- p,=12,5MPa
Py —- p,=15,0 MPa
S 60 —+p.=17,5MPa
O
4]
T 40 [
[y
|
[4b]
o \
o | H
O 20 [t T
0 e
0.0 20.0 40.0 60.0 80.0

Expansionsverhaltnis e [ — ]

Abb. 5.18: Austrittsdruck (statisch) in Abhdingigkeit vom Expansions-
verhdltnis
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5.5 Triebwerkssensitivititen des Nebenstromtriebwerks SE-22

In diesem Abschnitt werden die Auswirkungen der Variation von Schubkam-
mermischungsverhéltnis, Brennkammerdruck und Expansionsverhéltnis auf die
Triebwerksleistung betrachtet.

5.5.1 Stochiometrisches Mischungsverhéltnisses

Da der Kiihlstrom direkt durch die Wand in die Brennkammer eintritt, sorgt
er dafiir, dass sich das Mischungsverhéltnis in axialer Richtung verschiebt.
Wéhrend am FEnde der transpirationsgekiihlten Brennkammer das gleiche
Mischungsverhéltnis wie bei der regenerativ gekiihlten Brennkammer gegeben
ist, herrscht in der Injektorebene ein oxidatorreicheres Mischungsverhéltnis, da
hier der zur Kiihlung verwendete Massenstrom fehlt.

Abbildung zeigt das lokale Mischungsverhéltnis am Einspritzkopf, sowie
das gesamte Triebwerksmischungsverhéltnis in Abhéngigkeit vom Schubkam-
mermischungsverhéltnis. In dem hier zur Triebwerksanalyse betrachteten
Bereich bleibt das Mischungsverhéltnis am FEinspritzkopf (und damit {iberall
in der Schubkammer) stets unterhalb des stéchiometrischen Verhéltnisses von
R =17,937.
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Abb. 5.19: Zusammenhang zwischen lokalen wund globalen Mischungs-
verhdltnissen (SE-22)
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5.5.2 Variation des Mischungsverhéltnisses (SE-22)

Die Abbildungen [5.20] bis |5.22| zeigen den Einfluss des Schubkammermischungs-
verhéltnisses auf die Triebwerksleistung des SE-22 Triebwerks bei einem kon-
stanten Expansionsverhéltnis von ¢ = 60, einem Brennkammerdruck von
pe. = 15 MPa und einem Halsradius von r; = 12,6 cm.
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Abb. 5.20: Spezifischer Bodenimpuls in Abhdngigkeit vom Schubkammermi-
schungsverhdltnis (SE-22)
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Abb. 5.21: Spezifischer Vakuumimpuls in Abhdngigkeit vom Schubkammermi-
schungsverhdltnis (SE-22)
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Abb. 5.22: Triecbwerksmassenstrom in Abhdngigkeit vom Schubkammermi-
schungsverhdltnis (SE-22)
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5.5.3 Variation des Brennkammerdrucks (SE-22)

Mit dem Brennkammerdruck wird gleichzeitig der Gasgeneratordruck variiert,
um den bendtigten Pumpenaustrittsdruck zyklusseitig maximal auszunutzen.
Es wird vereinfachend angenommen, dass der Gasgenerator auf dem gleichen
Druck wie die Hauptbrennkammer betrieben wird. Abbildung zeigt den
Gasgeneratormassenstrom in Abhéngigkeit von Brennkammer- und Gasgene-
ratordruck und Schubkammermischungsverhaltnis. Die Grafiken [5.24] und
stellen den spezifischen Impuls des gesamten Triebwerks dar. Die Kurven enden
jeweils in einem Betriebspunkt, in dem aufgrund des niedrigen Austrittsdruck
mit Stromungsablésung zu rechnen ist (siehe Abschnitt [5.4.2). Wihrend der
spezifische Vakuumimpuls der Schubkammer bei gleichem Expansionsverhéltnis
aufgrund eines zunehmenden Diisenaustrittsdrucks mit steigendem Brennkam-
merdruck steigt, sinkt der Vakuumimpuls des gesamten Triebwerks, da der
Massenstrom des Nebenstroms ebenfalls zunimmt.
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Abb. 5.23: Nebenstrom in Abhdngigkeit von Brennkammerdruck und Schub-
kammermischungsverhdltnis
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Abb. 5.2/: Spezifischer Bodenimpuls des SE-22 Triebwerks in Abhdngigkeit
von Brennkammerdruck und Ezrpansionsverhdltnis
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Abb. 5.25: Spezifischer Vakuumimpuls des SE-22 Triebwerks in Abhdngigkeit
von Brennkammerdruck und Ezxpansionsverhdltnis
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5.5.4 Variation des Expansionsverhiltnisses (SE-22)

Die Abbildungen und zeigen den Einfluss des Expansionsverhéltnisses
bei einem konstanten Triebwerksmischungsverhéltnis von Ry.s = 6, 0. Aufgetra-
gen ist jeweils der spezifische Impuls des gesamten Triebwerks (Schubkammer
+ Nebenstrom). Man erkennt den fiir den {iberexpandierten Bereich typischen
monotonen Verlauf der Kurven. Der Bodenimpuls sinkt mit zunehmendem
Expansionsverhéltnis, wahrend der Vakuumimpuls ansteigt.
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380

320 |

spezifischer Bodenimpuls | [ s ]

40 60 80 100
Expansionsverhaltnis € [ — |

Abb. 5.26: Spezifischer Bodenimpuls in  Abhdngigkeit wvom  FExpansions-
verhdltnis (SE-22)

5.6 Aufstiegsbahnrechnungen

Um eine giinstige Triebwerksauslegung zu finden werden Triebwerke mit den
in Tabelle aufgefiithrten allgemeinen Triebwerksparametern und einem
Kiihlmittelanteil von 7, = 0,7% variiert. Es werden Variationen von Trieb-
werksmischungsverhéltnis und Massenstrom durchgefiihrt, um eine fiir das
Fahrzeug und die von ihm erzielbare Nutzlastmasse giinstige Triebwerksaus-
legung zu finden. Der Brennkammerdruck und das Expansionsverhéltnis des
Triebwerks werden dabei konstant gehalten. Der spezifische Impuls bezie-
hungsweise der Schub adndert sich mit den variierten Parametern. Die Grofien
spezifischer Bodenimpuls (Iy), spezifischer Vakuumimpuls (7,,.) und der
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SE 22

Ry =6 P,=15MPa r,=0,126m
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Abb. 5.27: Spezifischer Vakuumimpuls n Abhdngigkeit vom Expansions-
verhdltnis (SE-22)

Triebwerksmassenstrom (7i2) beinflussen auf jeweils unterschiedliche Weise die
Leistung des Tragersystems.

5.6.1 Variation des Triebwerksmischungsverhéiltnisses

Das betrachtete Tragersystem ist in Abschnitt auf Seite [86] beschrieben.
Als Grundlage fiir die Zentralstufe dient die Stufe H 170 der Ariane 5 ECA (siehe
Tabelle auf Seite [88)). Bei den Variationen des Mischungsverhéltnisses wird
davon ausgegangen, dass der gemeinsame Tankboden zwischen Wasserstoff-
und Sauerstofftank der Zentralstufe verschoben wird. Das Gesamtvolumen bei-
der Tanks bleibt dabei konstant, wahrend sich die mitgefiihrte Treibstoffmasse
entsprechend dem Mischungsverhéltnis dndert. Auf diese Weise wurde bereits
durch eine Verschiebung des gemeinsamen Tankbodens das Tankmischungs-
verhéltnis von Rys = 5,1 bei Ariane 5 G auf Ry s = 6,1 bei Ariane 5 ECA
erhoht [71]. Die mitgefiithrte Treibstoffmasse berechnet sich bei konstantem
Tankvolumen nach Gleichung [5.2]
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%es Pfu Pox (1 + Rges)
Pox + Rges Pfu

(5.2)

Mges =—

Die Tabelle fithrt die Ausgangswerte der Variation auf. Das Triebwerksmi-
schungsverhéltnis wird in Schritten von 0,1 zwischen Rg.s = 5,5 und Ryes = 6,5
variiert. Abbildung zeigt die fiir verschiedene Mischungsverhéltnisse des
SE-22 Triebwerks erreichbaren Nutzlasten. Die Unstetigkeiten der Kurve ent-
stehen aufgrund der im Bahnoptimierungsprogramm 7Tosca implementierten
Genauigkeit der Einhaltung der Zielorbitvorgabe. Das heifit ein leicht vom
Zielorbit nach unten abweichender Orbit fithrt zu einer geringfiigig gegeniiber
dem Erwartungswert erhohten Nutzlast und umgekehrt.

Tankvolumen Vies 473 m?

Brennstoffdichte pg, | 70,9 kg/m?
Oxidatordichte  po, | 1141,6 kg/m?

Tab. 5.7: Ausgangswerte fiir Mischungsverhdltnisvariation (H170)

Fiir das SE-22 Triebwerkskonzept ergibt sich eine maximale Nutzlast bei einem
Triebwerksmischungsverhaltnis oberhalb von R, = 6,5. Da bei diesem Trieb-
werksmischungsverhéltnis das Brennkammermischungsverhéltnis schon sehr na-
he dem stochiometrischen Mischungsverhéltnis ist, stellen hohe Brennkammer-
temperaturen ein Problem dar. Die zunehmende Gefahr einer Reaktion des
Kiihlmittels mit unverbranntem Sauerstoff in unmittelbarer Wandnéhe birgt
weitere Risiken. Es wird hier daher ein konservatives Triebwerksmischungs-
verhédltnis von Ry, = 6 gewadhlt.

5.6.2 Variation des Triebwerksmassenstroms

Fir das ausgewahlte Triebwerksmischungsverhéltnis von Rg,s = 6 wird eine
Variation des Triebwerksmassenstroms durchgefiihrt. Abbildung zeigt
die fiir verschiedene Triebwerksmassenstrome bei diesem Mischungsverhéltnis
erreichbaren Nutzlasten. Es ist zu erkennen, dass ein Massenstrom von etwa
m = 352, 5 kg/s die hochste Nutzlastmasse verspricht.
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— Bahnsimulation (Tosca)
—~— Referenz: Ariane 5 ECA

9500
9000
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Triebwerks—Mischungsverhaltnis R [-]

Abb. 5.28: Erreichbare Nutzlast (GTO) bei Mischungsverhdltnisvariation des
SE-22 Triebwerks (m = 352,5 kg/s)
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Abb. 5.29: Erreichbare Nutzlast (GTO) bei Massenstromvariation des SE-22
Triebwerks (Rges = 6)
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5.6.3 Aufstiegsbahn des Tragersystems mit SE-22 Triebwerk

Abbildung [5.30] zeigt die fiir die Fahrzeugkonfiguration mit diesem Triebwerk
generierte Aufstiegsbahn. Jeweils iiber der Zeit aufgetragen sind Flughohe,
Geschwindigkeit iiber dem Boden, Anstellwinkel, Bahnwinkel, Querneigungs-
winkel, Staudruck sowie die Beschleunigung entlang der Fahrzeugachse.
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Abb. 5.30: Aufstiegsbahn (GTO) unter Verwendung des Triebwerks SE-22 mit
Ryes = 6 und m = 352,5 kg/s
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5.7 Gewihlte Triebwerkskonfiguration

Die Wahl der Triebwerksparameter erfolgt anhand der zuvor durchgefiihrten
Variationen, sowie der oben beschriebenen Bahnrechnungen. Die mittels des
Programms NCC' [37] generierte, vollstandige Schubkammerkontur ist in einer
I-DEAS CAD Darstellung auf Abbildung dargestellt. Abbildung [5.32] zeigt
die Ergebnisse der wichtigsten Komponenten der LRP-Rechnung des SE-22
Triebwerks in einem Schaubild. Tabelle fiihrt die mit LRP berechneten
Komponentenmassen des SE-22 Triebwerks auf.

Wasserstoff-Ventile 57 kg
Sauerstoff-Ventile 29 kg
Gasgenerator 20 kg
Wasserstoff-Turbopumpe 272 kg
Sauerstoff-Turbopumpe 229 kg
Brennkammer (C/C & CFK) 88 kg
Einspritzkopf (metallisch) 171 kg
Diise (metallisch) 426 kg
Sonstige Triebwerksmasse 518 kg
Gesamtmasse (ohne Schubgeriist) 1810 kg

Tab. 5.8: Komponentenmassen des SE-22 Triebwerksentwurfs
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Abb. 5.31: CAD Modellierung der Schubkammer des SE-22
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5.8 Operationeller Bereich der Transpirationskiihlung der kerami-
schen Brennkammer

Abbildung zeigt die Entwicklung des spezifischen Vakuumimpulses in
Abhéngigkeit vom Kiihlmittelstrom fiir das SE-22 Triebwerk. Das Triebwerks-
mischungsverhéltnis (Rgs) sowie das Schubkammermischungsverhéltnis (R,)
werden bei dieser Variation konstant gehalten. Auf diese Weise werden die
Verluste im spezifischen Impuls in Abhéngigkeit von Modellparameter ¢ und
Kiihlmittelanteil 75 erkennbar. Aufgetragen sind die Modellergebnisse fiir
verschiedene Parameter ¢ (siche Absatz auf Seite 59). Der Wert ¢ = 85%
ist der anhand der THEORA-Kampagne ermittelte Wert, welcher die Werte
der DLR-Kampagnen ebenfalls gut abbildet (siehe Absatz [4.5.1.3). Der Wert
t = 50% ist eine optimistische Abschitzung, welche erlaubt mittels TDK
berechnete Impulsverluste nachzubilden (siehe Absatz [£.5.1.4). Neben dem
in den vorangegangen Abschnitten beschriebenen Triebwerksvorentwurf, fand
eine gleichartige Untersuchung fiir den Modellparameter ¢ = 50% statt. In
diesem Fall kann die GTO-Nutzlast des Trégersystems um weitere 110 kg auf
9120 kg gesteigert werden.

SE 22
p.=15MPa €¢=60 R ,=6.78
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Abb. 5.33: Vakuumimpuls in Abhdngigkeit vom Kihlmassenstrom (SE-22)

Fiir das Triebwerk SE-22 ldsst sich eine dquivalente regenerativ gekiihlte Trieb-
werksausfithrung ermitteln. Als eine Skalierung des Vulcain Triebwerks ergibt
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sich ein in den Kiihlkanilen auftretender Druckverlust von Ap, = —4,7 MPa
(sieche Abschnitt auf den Seiten 21ff). Der spezifische Vakuumimpuls
148t sich, wie in Abschnitt beschrieben, durch eine Anhebung des Brenn-
kammerdrucks und eine Steigerung des Expansionsverhéltnisses verbessern.
Im Fall des SE-22 Triebwerks ist eine Steigerung des Vakuumimpuls von etwa
0,64%, was ca. 3 s entspricht, moglich. Abbildung zeigt die potenzielle
Steigerung des spezifischen Impuls fiir das SE-22 Triebwerk, im Vergleich zu ei-
nem regenerativ gekiihlten Triebwerk. Tabelle [5.9| enthédlt Brennkammerdruck,
Expansionsverhéltnis und Vakuumimpuls des SE-22 bei idealer, verlustfreier
Transpirationskiihlung und eines regenerativ gekiihlten Triebwerks gleicher
Pumpenleistung.

SE-22

Impulsgewinn-Potenzial

1.007

1.006
1.005
1.003

1.002

Spezifischer Impuls (I /1) [ -]

1.001

1.000

1.0 0.8 0.6 0.4 0.2 0.0
Druckverlust (Ap/Ap,) [ -]

Abb. 5.34: Mogliche Steigerung des spezifischen Impuls durch Einsatz der
Transpirationskiihlung beim SE-22

regenerativ transpirativ
Brennkammerdruck  p. [MPa] 12,8 15
Expansionsverhéltnis € -] 52,6 60
Spezifischer Impuls ~ I,5c  [8] 436,2 439 (ideal, t = 0)

Tab. 5.9: Triebwerksleistung des SE-22 (konstante Pumpenleistung)
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Uberlagert man die in den Abbildungen und dargestellten Einfliisse
auf den spezifischen Vakuumimpuls, so kann man den Kiihlstrom bestimmen,
bei dem sich die positiven und negativen Effekte der Transpirationskiihlung
im Hinblick auf den spezifischen Impuls des Triebwerks ausgleichen. Bei ei-
nem gewahlten Betriebspunkt der Transpirationskiihlung von 7, = 0,48%
(als Anteil des Gesamtmassenstroms) ergibt sich fiir den Nebenstromzyklus
SE-22 mit Anpassung von Brennkammerdruck und Expansionsverhéltnis der
gleiche spezifische Impuls wie bei einem regenerativ gekiihlten Triebwerk.
Bei einer optimistischen Rechnung mit einem Modellparameter ¢t = 50%,
wird das Gleichgewicht bei 7, = 0,83% erreicht. Die von TDK fiir diesen
Kiihlmittelanteil vorhergesagte Wandtemperatur von 1676 K liegt deutlich
unterhalb der vom keramischen C/C Liner vertriiglichen Temperatur und
bedeutet daher eine konstruktive Reserve fiir den Triebwerksbau mit dem hier
gewahlten Kiihlmittelmassenstrom.

Aus der Temperaturbestiandigkeit des Brennkammerwandmaterials von
2500 K und der Abhéngigkeit der Wandtemperatur vom verwendeten
Kiihlmittelmassenstrom ergibt sich ein Minimum an benétigtem Kiihlmittel.
Fiir den hier betrachteten Betriebspunkt (p. = 15MPa; Rjes = 6) liegt der
minimale Bedarf bei etwa 7, = 0,45%. Abbildung verdeutlicht dies und
stellt ebenfalls, als “Break-Even Point“, den Kiihlmittelstrom dar, unterhalb
dessen der spezifische Impuls der transpirationsgekiihlten Brennkammer den
der regenerativ gekiihlten- fiir ein Nebenstromtriebwerk iibersteigt. Ein Betrieb
mit einem Kiithlmassenstromanteil von mehr als 7, = 0,83% ist fiir das Trieb-
werk moglich, sollte aber zur Optimierung der Triebwerksleistung vermieden
werden. Der anzustrebende operationelle Bereich der Transpirationskiihlung
eines Triebwerks mit den hier verwendeten Parametern liegt zwischen beiden
Grenzwerten.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

Eine interessante Alternative zu der bisher dominanten regenerativen
Kiihlung bei Raketen-Triebwerken ist die Transpirationskiihlung, bei der
das Kiihlmedium direkt durch die Brennkammerwand in den Heiflgasstrom,
bzw. dessen Grenzschicht eingeleitet wird. Das Foérdersystem wird auf diese
Weise nicht mit dem in Kiihlkanélen auftretenden Druckverlust belastet.
Faserkeramische Bauteile im Triebwerksbau ermoglichen aufgrund der ge-
zielt zu fertigenden Porositdt der Brennkammerwand die Herstellung einer
kostengiinstigen, transpirationsgekiihlten Brennkammer. Um die Vor- und
Nachteile einer keramischen Brennkammer im Hinblick auf die Triebwerks-
leistung zu bewerten, wurde eine Systemanalyse des gesamten Triebwerks in
mehreren Varianten durchgefiihrt.

Zu diesem Zweck wurde das Programm LRP entwickelt, welches eine detail-
lierte Analyse von Triebwerkszyklen und einzelnen Triebwerkskomponenten ge-
genwartiger und zukiinftiger Fliissigraketenmotoren erméglicht. Das Programm
beinhaltet Leistungsrechnungen fiir alle relevanten Triebwerkskomponenten,
sowie eine Massenschétzung. Es verfiigt iiber die Moglichkeit der Parameter-
variation und grafischen Darstellung der Ergebnisse, sowie Schnittstellen zu
anderen Programmen, wie insbesondere TDK. Das Programm LRP wurde
dahingehend gestaltet, dass die Besonderheiten einer transpirationsgekiihlten
keramischen Raketenbrennkammer korrekt abgebildet werden.

Das gewéhlte Modell fiir die Transpirationskiihlung rechnet zwei verschiedene
Prozesse mit jeweils einem Teil des zur Verfiigung stehenden Kiihlmittelstroms.
Der gesamte Kiithlmittelstrom muss zur sinnvollen Modellierung zwischen diesen
beiden Berechnungsverfahren aufgeteilt werden. Ein wichtiger Parameter ist in
diesem diskretisierenden Modell das Massenstromverhéltnis vom Diisenhals-
Kiihlstrom zum gesamten aufgewendeten Kiihlmassenstrom. Im zylindrischen
Teil der Brennkammer findet eine Anderung des Totalzustands statt. Das
hier eintretende Kiihlmittel wird der Gleichgewichtsrechnung der Verbrennung
am Einspritzkopf zugefiihrt. Dieser Teil stellt den Anteil des Kiihlmittels
dar, der unmittelbar mit dem Heiflgas reagiert. Fiir den verbleibenden An-
teil des Kiihlmittels wird eine Expansionsrechnung fiir die Uberschalldiise
durchgefiihrt. Dabei wird der Heiflgasstrom mit dem Kiihlmittel in der Diise
zusammengefiihrt. Beide Fluide nehmen das gleiche Stréomungsvolumen ein
und werden separat behandelt. Eine Vermischungsrechnung findet fiir den End-
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zustand statt. Bei dieser Vermischung werden die Stoffstrome wie ideale Gase
behandelt. Der Vergleich mit experimentell gewonnenen Daten hat gezeigt,
dass dieses Modell geeignet ist den Einfluss der Transpirationskiihlung auf die
Triebwerksleistung abzuschéatzen.

Der Einsatz einer transpirativen Brennkammerkiihlung anstelle einer regene-
rativen Kiihlung ermdoglicht bei geringen Kiihlmassenstromen eine Steigerung
des spezifischen Impulses des Triebwerks. Die Reduzierung des in der Brenn-
kammerkiihlung auftretenden Druckverlusts wird in diesem Konzept genutzt,
um einen hoheren Brennkammerdruck zu erreichen. Dies ermdéglicht groflere
Diisenexpansion und damit eine Erhohung des spezifischen Impulses. Diesem
positiven Effekt wirkt eine Verschlechterung des spezifischen Impulses der
Schubkammer aufgrund der aus der Transpirationskiihlung resultierenden
unvollstandigen Vermischung von Brennstoff und Oxidator entgegen.

Die Untersuchungen des transpirations-gekiihlten Nebenstromzyklus haben ge-
zeigt, dass die porose Faserkeramik eine Triebwerksauslegung ermoglicht, deren
spezifischer Impuls vergleichbar, bzw. héher als der von regenerativ gekiihlten
metallischen Triebwerken ist. Bei der hier gewéhlten Brennkammerauslegung
ergibt sich ein minimaler Kiihlmittelbedarf von ca. 7, = 0,45% als Anteil des
Gesamtmassenstroms, sowie ein “Break-Even Point“ von 7, = 0,83%, an dem
der spezifische Impuls des Nebenstrom-Triebwerks mit Transpirationskiihlung
dem des regenerativ-gekiihlten entspricht. Innerhalb dieser Grenzen liegt der
anzustrebende operationelle Bereich der Transpirationskiihlung einer kerami-
schen Raketenbrennkammer mit den gewéhlten Parametern. Das Modell ist
geeignet, den operationellen Bereich fiir ein transpirationsgekiihltes Triebwerk
mit einem anderen Brennkammerdruck, Mischungsverhéltnis und Expansions-
verhaltnis zu bestimmen.

Eine Abschitzung der Brennkammermasse ergibt eine potenzielle Gewicht-
seinsparung der keramischen Brennkammer von 57% gegeniiber einer Brenn-
kammer aus Inconel.

Fiir  weiterfiihrende theoretische Untersuchungen der transpirations-
gekiihlten, faserkeramischen Brennkammertechnologie eignen sich zusétzliche
Anwendungsgebiete. Ein Beispiel sind Antriebe mit Tripropellant-
Treibstoffkombinationen, bei denen in Bodennédhe eine schubstarke Treib-
stoffkombination wie z.B. LOX/Kerosin genutzt wird. In spédteren Flugphasen



125

des Tragersystems findet dann die Verbrennung von Wasserstoff statt und
erlaubt somit die Nutzung des hoheren spezifischen Impulses dieser Treibstoff-
kombination. Uber die gesamte Flugdauer konnte ein derartiges Triebwerk mit
Wasserstoff transpirationsgekiihlt werden. Eine andere mogliche Anwendung
sind Triebwerke, die unter sehr hohen Brennkammertemperaturen arbeiten und
daher hohe Anforderungen an die Kiihlung der Brennkammerwéinde stellen,
wie etwa hochenergetische, nukleare Kernspaltungstriebwerke.



126 6 ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Experimentelle Untersuchungen zur Bestéatigung und Verbesserung des hier vor-
gestellten Modells sollten folgende Aufgabenstellungen beinhalten:

e Quantitative FErfassung des FEinflusses der Transpirationskiihlung auf
den spezifischen Impuls und die charakteristische Geschwindigkeit in
Abhéangigkeit von Brennkammerkontur und Kiihlungsmassenstrom

e Experimentelle Untersuchungen mit dem Ziel eine Korrelation zwischen
Brennkammeraufbau und Modellparameter ¢ zu finden

e Ermittelung eines materialabhéngigen minimal zuldssigen
Kiihlmassenstroms und der sich unter diesen Bedingungen -einstellen-
den Brennkammerwandtemperaturverteilung

e Auslegung und Fertigung einer Hochdruck-Brennkammer zur Bestétigung
der Massenschétzung und der Skalierung der Modellergebnisse

Weiterfithrende numerische Untersuchungen sollten folgende Punkte zum Ziel
haben:

e Variationsrechnungen zur Bestimmung des Kiihlmittelbedarfs im transien-
ten Bereich des Triebwerksstarts bzw. der Triebwerksdrosselung und des
Abschaltvorgangs

e Erstellen eines Modells zur Abschitzung von Lebensdauer bzw. Zu-
verlassigkeit auf Triebwerkskomponentenebene

e Entwicklung einer Methode zur Abschétzung von Fertigungs- und Betriebs-
kosten von Triebwerken mit faserkeramischer Brennkammer

e Anwendung des bestehenden Modells fiir diverse Einsatzbereiche, insbeson-
dere Variationen von Oberstufentriebwerken mit faserkeramischer Brenn-
kammer

e Anwendung der hier entwickelten und beschriebenen Vorgehensweise
des integrierten Triebwerksentwurfs fiir Voruntersuchungen von Triebwer-
ken anderer Treibstoffkombinationen, zum Beispiel einem Methan/LOX-
Hauptstromtriebwerk
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