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Die Untersuchungen iiber "Stromungsvorgidnge beim Betrieb iliber-
expandierter Diisen chemischer Raketentriebwerke" wurden von
Mdrz 1972 bis Februar 1973 im Rahmen des NRC Resident Research
Associateship Program der National Academy of Sciences (USA)
im Astronautics Laboratory des George C. Marshall Space Flight
Centers der NASA (NASA-MSFC), Huntsville, Alabama, USA, dJdurch-
gefihrt.Flir die Unterstiitzung und Anregungen danke ich den
Herren C.R. Bailey, Scientific Advisor, K.W. Gross, H.G. Paul,
Division Chief, und D. Pryor.

Seit Midr:z 1973 wird diese Untersuchung von der Deutschen For-
schungsgemeinschaft (DFG) unterstiitzt.

Das Ergebnis dieser Arbeiten ist in 3 Berichten des Lehrstuhles
fiir Raumfahrttechnik der TUM zusammengefaft:

Stromungsvorqgdnge beim Betrieb ilberexpandierter Diisen
chemischer Raketentriebwerke

Teil 1: Stroémungsabldsung
Teil 2: Seitenkrdfte durch unsymmetrische Abl&sung

Teil 3: Methoden zur gezielten Stromungsabldsung und
Seitenkraftverringerung
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0. ZUSAMMENTFASSUNG

Bei der Auslegung eines Raketenmotors, der bei wechselndem
Gegendruck betrieben werden soll, spielt die Bedingung "keine
Strémungsabldsung" eine wesentliche Rolle. Dies erfordert eine
entsprechende Festlegung der Dilsenwanddruckverteilung. Dazu
werden einige Effekte der mehrdimensionalen Dilisenstrdmung be-
handelt und die verschiedenen Erscheinungen bei der Strémungs-
ablésung in Diisen beschrieben und miteinander verglichen.

Eine Untersuchung der verschiedenen verdffentlic.en Strémungs-
abldsungsdaten erlaubt die Feststellung der verschiedenen Para-
meter, die die Abldsungsbedingung beeinflussen. Ein Vergleich
der Experimentaldaten mit empirischen und theoretischen Ablo-~
sungsvorhersagemethoden filihrt zur Auswahl geeigneter Glei-
chungen fiir das Abl&sungskriterium. Die Ergebnisse werden auf
die Strdmungsabldsungsvorhersage des Space Shuttle Haupttrieb-
werkes angewendet.

I
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1. EINFUYUHRUNG

Beim Entwurf eines Raketenmotors, der innerhalb der Atmosphire
betrieben wird, spielt die Moglichkeit der Strdmungsabl¥sung

in der Dilse eine wesentliche Rolle. Dieser Zustand kann widhrend
der Brennperioden eines Triebwerkes, dessen Diise fiir eine groBe
H8he ausgelegt ist, ohne Diffusor in niedriger H6he auftreten
und ergibt sich w&hrend der Anfahr-, Abschalt- und ilibermdfigen
Triebwerksdrosselphasen. Unter stationdren Bedingungen versucht
man die Strdmungsabldsung zu verhindern, denn die Lage des
Ablbsungspunktes der Stromung ist instabil und filhrt zu asymme-
trischen, oszillierenden Krédften, die die Diise und die Trieb-
werksaufhiingungen beschéddigen kdnnen [?@ .

Strdmungsabldsung tritt im Uberschallteil einer Raketendiise auf,
wenn durch Uberexpansion der Wanddruck an einer Stelle der Diise
auf 20 bis 50 Prozent des Umgebungsdruckes absinkt. Deshalb wird
das Flidchenverhdltnis eines vorgegebenen Triebwerkes so ausge-
wahlt, daB die Stromung unter stationdren Betriebsbedingung~en
nicht ablést.

Bei einem Triebwerk, das filir eine maximale Leistung im Vakuum
ausdgelegt wird und auBerdem in Meereshthe geziindet werden sollf,
wie es beim Space Shuttle Haupttriebwerk der Fall ist, wird die
Festlegung des Diisendffnungsverhidltnisses durch zwei Faktoren
beeinfluBt. Die Leistung eines Rakete "otors steigt mit zunehmen-
dem Offnungsverhiltnis. Da dadurch ebenfalls das Diisengewicht
ansteigt, existiert ein Punkt, von dem an die Leistungssteige-
rung durch den Gewichtsanstieg aufgehoben wird. Der Aspek’ der
Stromungsabldsung beim Betrieb in MeereshShe begrenzt zusdtzlich
das Offnungsverhiltnis. Deshalb ist eine genaue Auslegung der
Disengeometrie erforderlich. Ein zu konservativ festgelegtes
Fldchenverhdltnis fiihrt zu einem unecrwiinschten Leistungsverlust.

+Khnliche Problemstellungen traten bei Atlas Sustainer Motor und
beim J-2 Triebwerk auf.

o it o5 ot o =
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Erste Untersuchungen {lber Strdmungsabl®sung in Diisen wurden von |
Blichner, Prandtl, Meyer, Flilgel und Stanton durchgeflihrt und
von Stodola verdffentlicht [25, 38, 40]. Nach dem zweiten Welt-
krieg fihrten die stark angestiegenen Forschungsarbeiten auf
dem Raketentriebwerkssektor zu zahlreichen Untersuchungen
dieses Problems. Forster und Cowles vom California Institute

of Technology unternahmen die ersten bekannteren HeiBgasver-
suche mit einem kleinen Salpetersdure/Anilin Motor [13]. Das
Ergebnis dieser Arbeiten war die Abl&sungsbhedingung, daB bei
einer tUberexpansion auf 40 Prozent des Umgebungsdruckes die
Strémung von der Wand abreifit. Diese Zahl wird manchmal als
“Summerfield Kriterium" bezeichnet [3] und wird bis heute als
konservativer Auslegungswert betrachtet [3]. Inzwischen wurden
die Ergebnisse vieler Kaltgasversuche und verschiedener Heif-
gastests vertffentlicht, die die Tendenz der Messungen von
Forster und Cowles bestdtigten.

Die steigenden Leistungsanforderungen an Raketenmotore erlauben
nicht mehr die Verwendung des einfachen Summerfield Kriteriums
zur Diisenauslequng. Man ist deshalb gezwungen, genauere Vorher-
sagen fiirxr die Abldsungsbedingungen in Dusen zu verwenden, um
eine maximale Triebwerksleistung zu erreichen.

[



2. VORGANS DER STROMUNGSABLDGY -
SUNG

Flir die Behandlung des StrdmungsablOsungsprozesses ist eine
Beschreibung der Ph&nomene, die im Experiment beobachtet wurden,
notwendig. Die Frage, ob in einer Diise die Strd&mung ablést,
hdngt wesentlich davon ab, welchen Wert der Diisenwanddruck im
Verhdltnis zum Umgebungsdruck erreicht. Deshalb soll zundchst
die Druckverteilung in einer Lavaldlise ndher untersucht werden.

2.1 Druckverteilung in einer
Lavaldise

In der Abb. 1 ist eine allgemeine Lavaldlise dargestellt. Der

Diisenachse

Abb. 1 Allgemeine Lavaldiise

Wanddruck P, hdngt vom Zustand der Feuergase in der Brenn-

kammer, den Ein- und Auslaufbedingungen am ilals, ausgedriickt

durch die Krimmungsradien r, und L.+ dem lokalen Offnungs-~
1 2

verhdltnis ¢ und der Diisenkontur ab. Dabei ist das Offnungs-

verhdltnis

e = (H1,)2 (1)
t
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Normalerweise wird zur Vereinfachung der Berechnung eine
eindimensionale Strdmung angenommen und mit einem {iber dem
Disenquerschnitt konstanten Druck gerechnet [3, 42]. Fir
ein ideales Gas mit dem Isentropenexponent y erhdlt man als
Zusammenhang zwischen dem Wanddruck, dem Kammerdruck p, und
dem 8ffnungsverhdltnis

+1
Y v+l
e = T - (2)

pw Y 2 pw Y 0.5
G GEu-Gh )

Damit 1l&B8t sich zu jedem Querschnittsverhdltnis der Wanddruck,
normiert mit dem Brennkammerdruck bestimmen. Fiir lange Diisen
mit kleinem Divergenzwinkel und groBem Einlaufradius stimmen
diese Vlerte mit den experimentellen Daten gut iiberein [13, 33].

Werden die Divergenzwinkel gréSer als 10° oder verwendet man
Disen mit gekriimmten Konturen, dann ergeben sich grdBere Ab-
weichungen von der eindimensionalen Theorie, da die Druckver-
teilung iliber dem Querschnitt nicht mehr konstant ist. Die
eindimensionale Theorie gibt dann nur die mittleren Verhdlt-
nisse im Querschnitt wieder. Die Tendenz der Druckverteilung
im Diisengquerschnitt - ob der Wanddruck groBer oder kleiner

als der eindimensionale Druck ist- h&ngt von der Lage des
Querschnittes relativ zum Hals- und Endquerschnitt ab.

Fiir eine genaue Berechnung des Strdomungsfeldes in der Diise
miissen Verfahren wie die Methode dor Charakteristiken ange-
wendet werden. In der Abb. 2 ist dazu die Wanddruckverteilung
in der Glockenddse eines LOX/LH2 Hochdrucktriebwerkes darge-
stellt. Entlang der Achse ist ebenfalls die Diisenkcntur ein-
gezeichnet, die dem des Space Shuttle Haupttriebwerkes ent-
spricht. Bei der Berechnung des Wanddruckes wurden folgende
Punkte berﬁcksichtigt[l?]:

oA o
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Wanddruckverteilung in der Glockendiise eines LOX/LH
Hochdrucktriebwerkes verglichen mit den eindimensio=
nalen Druckwerten (Kontur und Daten sind die des Space
Shuttle Haupttriebwerkes: p_ = 205 bar, F = 2170 kN,
e = 77.5, Linge B0% eipner 15° Kegeldise, rrl/rt =1,
ty,/ry = 0.292) [17, 29
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& Zweidimensionales rotationssymmetrisches Strdmungs-
feld und Relaxation der Feuergase (kinetische Ent-
spannung)

® Mischungsverhdltnisverteilung iber dem Injektor
(20 Stromrdhren)

® Wandtemperaturverteilung und Anderung der realen
Kontur durch Verdrangungsdicke der Grenzschicht

® Enthalpievermehrung der Treibstoffe vor der Einsprit-
zung durch Wdrmezufuhr bei der 1. hlung

Als Vergleich zu dieser nahezu "realen" Druckverteilung sind
die eindimensionalen Druckwerte ebkenfalls mit eingetragen. Es
zeigt sich, da8 im Halsgebiet der mehrdimensionale Druck wesent-
lich rascher abfdllt als die eindimensionale Rechnung zeigt.
Die starke Anderung des Druckgradienten beim Ubergang von der
Halsabrundung zur Parabelkontur fihrt zu schwachen Verdichtungs-
stéfen. Im weiten Teil der Nise ist der "reale" Druck etwa 2
bis 3 mal hoher als der eindimensionale. Der Wanddruck am Diisen-
ende entspricht dem eindimensionalen Druck bei einem Flichen-

~ verhdltnis von etwa 40.

re/rt
8

b e . -

r/rt
oS

i e e

_K~eindimensionaler
[~ Driuck ]

p (bar)

Abb. 3  Druckverteilung im Endquerschnitt
(Diisenkontur nach bbb, 2)

= AP



e bee

[RPRSR o 4

-7 -

Da der Wanddruck erheblich hdher als der mittlere Druck ist,
muB der Druck der Kernstrdmung wesentlich niedriger sein. Die
Abb. 3 zeigt die Druckverteilung im Endquerschnitt der Diise
von Abb. 2. Die Form der Druckverteilung in der Ndhe der Achse
wird durch die Mischungsverhdltnisvariation im Einspritzkopf

hervorgerufen.

Die Druckverteilung an der Wand kann durch eine Verdnderung

der Dilisenkontur bei konstanter Lange und konstantem Expansions-
verhdltnis in weitcen Grenzen beeinflugt werden. In der Abb. 4
sind dazu verschiedene m&gliche Konture:: und die Wanddruckver-
teilung fiir eine Diise mit 75% der Ldnge einer Kegeldiise von

15° und einem Flichenverhiltnis von 27.5 dargestellt. Die

0.100 —) —
0.070
- T
0.050
R
0.030 —'l ! “]—”J
o Kegeldise (19°)
~& 0.020 —~ J=-2D Kontur
3 Rao Optimalkontur
o Freistrahlkontur
0.010 S
0.007
0.005
Diisenkontur:
Kegeldise (19°)
J-2D Kontur —

Rao Optimalkontux -~
Freistrahlkontur

Abb. 4 Wanddruckverteilung und Diisenkontur (Diisenlédnge
75% einer 15° Kegeldiise, e= 27.5, y=1.2)

Kegeldiise liefert den geringsten Diisenenddruck. Im Bereich
hinter dem Diisenhals ist der Wanddruck hdher als in einer

S

oy IR ppstsegh < R
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Glockendiise, da das lokuale Querschnittsverhdltnis noch kleiner
ist. Ausgehend von einer optimalen Kontur (Rao Optimalkontur),
die den bei dieser Linge und dem Uffnungsverhiltnis grdf8tmbg-
lichen Schubkoeffizienten im Vakuum liefert, kann man die Form
so verdndern, daB der Wanddruck im Endquerschnitt ansteigt.
Diesé Erhdhung wird durch eine stédrkere Einwvdrtskriimmung der
Wand erreicht. Obwohl der Enddruck dadurch steiqt, sinkt der
Schubkoeffizient geringfiigig ab [27}. Durch geeignete Verdnde-
rung des Wandkriimmungsradius ldngs der Dilisenachse kann man
trotz einer sich erweiternden Kontur einen Druckanstieg errei-
¢hen (J-2D Kontur).

Man muB deshalb bei der Untersuchung des Ablosu gsverhaltens
stets von der mehrcimensionalen Expansion ausgehen. Die
Verwendung cindimensional gerechneter Wanddruckwerte kann das
Ergebnis zu sehr verfdlschen [33].

2.2 Strdmungsablddsungsprozess
2.2.1 Reine Strémungsabldsung

In der Abb. 5 sind das Stromungsfeld in einer i{iberexpandierten
Diise mit reiner Strémungsabldsung und die dazugehdrige Wand-
druckverteilung dargestellt+. Diese Art der Strdmungsablosung
wird bei chemischen Raketentriebwerken am hdufigsten beobachtet.

Ausgehend von der Brennkammer expandiert das Gas in der Diise. Ist
der Umgebungsdruck vernachldssigbar klein, so verdndert sich die
Druckverteilung nicht. Dieser Druck soll deshalb als "Vakuumwand-
druck" bhezeichnet werden. Infolge der Zihigkeit entwickelt sich
an der Wind eine Grenzschicht. Da diese bei Raketentriebwerken

fDie Wanddruckverteilung, die charakteristischen Punkte und die

verschiedenen Abstdnde ergeben sich als zeitliche Mittelwerte
niederfrequenter Wanddruckmessungen. Diese Daten k&nnen fiir eine
Beschreibung des Abldsungsprozesses und die Diisenauslegung ver-
wendet werden.

Hochfrequente Druckmessungen zeigen jedoch, daB8 der Abldsungs-
punkt innerhalb der Abldsungsldnge oszilliert. Dieses Verhalten
wird im Abschnitt 2.2.3 und vor allem in [36](Teil 2: Seiten-
krdfte durch unsymmetrische Abl&sung) diskutiert.



e i

-
'
!
i
-

ISR SRR B 1 omreasie

normalerweise turbulent ist, soll nur die turbulente Strdmungs-

abldsung behandelt werden.

Ist der Umgebungsdruck hdher als der Diisenenddruck, so ist ein
VerdichtungsstoB erforderlich, um den Strahl auf den AuBendruck
zu komprimieren. Die Grenzschicht kann nur gegen eine gewisse
Druckdifferenz anlaufen oberhalb derer sie ablést. In diesem
Fall expandiert der Gasstrahl zundchst in der oben beschriebe-
nen Weise bis z2u einem Punkt i, an dem durch einen starken
Druckanstieg der Abl&sungsprozess beginnt. Die Grc.izschicht

Abldsungs-
druckanstieg | Umgebungsdruck p,
N io...... 4 Diisenenddruck
Pp % 7 Pe
Pg ;
3 .
Q P
b
Py

Dilisenachse

senkrechter StoB
{(Mach disk)

VerdichtungsstoBe

/,L.

—abgeldster

\L,_..-—-——"“'T" Strahl

QT§§==§=£EEE#‘ Riick s trémung

i ? P
(Abl8sungspunkt)

Grenzschicht

N

T
! ‘ N
\\

| -~
L

|

|

t

Hals

Diisenwand

AbL. 5 Stromung und Wanddruckverteflvng in einer iber-
expandierten Dilise mit reiner Stromungsabldsung

i Anfang des Abldsungsgebietes
s Abldsungspunkt
p Plateaupunkt
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verdickt sich und ein schiefer Verdichtungsstof entsteht, der
tief in die Grenzschicht hineinreicht.Innerhalb weniger Grenz-
schichtdicken steigt der Druck fast auf den Umgebungsdruck an
und die Grenzschicht 18st ai. Der Abl&sewinkel ist in den
meisten Experimenten konstant bei etwa 13.5° [26]. Stromab~
wdrts erhdht sich nach dem starken Druckanstieg der Wanddruck
nur noch wenig,bis er fast den Umgebungsdruck erreicht.
Zwischen dem abgelCsten Str~hl und der Diisenwand wird wegen
des Unterdruckes Umgebungsluft angesaugt, die sich mit der
abgeldsten Grenzschicht mischt.

Dieses klassische Bild der Stromungsabldsung in einer {iber-
expandierten Uberschalldiise erlaubt die Definition von vier
verschiedenen (zeitlich mittleren) Punkten:

i: Im Punkt i stellt man die erste Abweichung vom Vakuumwand-
druckprofil fest. An diesem Punkt beginnt die Rickkompres-

sion der Stromung, jedoch tritt noch keine AblSsung ein.

s: Die Sti:liiung 1ldést im Punkt s ab. Die Lage dieses Punktes
kann in Kaltgasversuchen mit 0lfilmen u.s.w. festgestellt
werden. In HeiBgasraketenversuchen sind derartige Methoden
nicht anwendbar, sodaB der wirkliche AblSsungspunkt fast
nicht zu bestimmen ist. Lediglich die Ablagerung von Rufl
[4{] oder Kondensationserscheinungen an der Wand (siehe
Abschnitt 2.2.3) k&nnen einige Yaformationen liefern.

. Zwischen i und s erfolgt der grdBte Teil des AblSsungs-
druckanstieges. Kaltgasversuche in Windkandlen mit Stufen,
einfallenden Verdichtungsst&fen u.s w. ergeben, daB8 mehr
als 80% des gesamten Druckanstiegs in diesem Gebiet auf-
treten. Der Abstand zwischen i und s ist klein und betrdgt bei
Kaltgasversuchen etwa 3 Grenzschichtdicken [20]. Der in [29]
aufgefiihrte Abstand von nur einer Grenzschichtstdrke weicht
echeblich davon ab und ist etwas fragwlirdig.

Im Punkt p verflacht sich der steile Druckgradient des
Ablosungsgebietes. Diese Stelle wird Plateaudruckpunkt ge~
nannt. Der Punkt p ist etwas schwer zu definieren, da der
Druckgradient niemals zwischen i und dem Diisenende ver-
schwindet. Zwischen i und p findet der gesamte Abl&sungs-

PP
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prrozess statt. Der Abstand betrdgt etwa 6 Grenzschicht-
dicken [20, 29] und wird als Abl&sungslinge bezeichnet.

Im Gebiet zwischen dem Plateaudruckpunkt und dem Diisenend-
gverschnitt findet der abschlieBende Druckanstieg statt. Der
Diisenenddruck ist etwas niedriger als der Umgebungsdruck, da
(.ie AuBenluft durch eine Riickstrdmung eingesaugt wird. Der
Jruckanstieg zwischen p und e wird durch die Disenform be-
einfluBt. Fiir normale Diisen ist er klein und steigt anné&-
hernd linear 2zwischen p und e an. In den in [25] aufge-
fihrten Versuchen mit Parabeldiisen zeigt sich ein starkerer
I ruckgradient in der Ndhe von e und ein deutlicher Plateau-
}-unkt. Diese Druckverteilung scheint aber nur durch die Art
c¢er Auftragung hervorgerufen zu sein, da der Druck nicht als

0.030 ‘ ] l — i
I ;
l | ! i ! : :
T
0.025 | R NS
o
i i : ‘ ;
! ' — =0.0221
| *ﬂ I N Pa/Pc
0.020 : ‘ —t : __4:
| 0.0178
o) | ,
~;  0.015 j —
) ]
| 0.0123
l/ﬂ
| ' 8 0.0076
: l : | /ggkésungqanfang
;’-005 ‘ [ ' : ‘ ‘.
Vakuumwand;§:>- /s l (schematisch)
druckprofil
o} I S | l |

3 4 5 6 7 8 9 101 12

l/rt

Abbh. 6 Wanddruckverteilung als Funktion des Halsab-
standet jﬁr verschiedene Druckverhdltnisse
4

Pc/P,

o« d sz R
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Funktion der Diisenlinge,sondern des Flichenverhdltnisses
dargestellt ist. In einer Parabeldiise wird ndmlich der
Anstieg des Fichenverhdltnisses mit abnehmender Entfer-
nung vom Diisenende immer kleiner.

Die Lage des Ablbsungsgebietes ist vom Brennkammer- und Umge-
bungsdruck a.hdngig. Andert man den Kammer- oder AuBendruck,

s0 verschiebt sich lediglich das Gebiet der Str&Smungsabldsung.
Die Abb. 6 zeigt den Wanddruck, der bei einer Kegeldiise mit
verschiedenen Umgebungsdriicken gemessen wurde. Der Wanddruck
ist mit dem Brennkammerdruck normiert, da bei den einzelnen
Experimenten nicht immer der gleiche Kammerdruck erreicht
werden kann. Das Vakuurmdruckprofil ist in einem weiten Kammer-
druckbereich in normierter Form praktisch unabhdngig vom Druck.
Ist der Umgebungsdruck viel hbher als der Diisenenddruck, dann
stellt sich die oben beschriebene Wanddruckverteitung ein und
der Strahl 16st weit innerhalb der Diise ab. Erhdht man den Kammer-

druck oder erniedrigt man den AuBendruck, so verschiebt sich

o 8
&
S 7
ki
g 6
&
o 5
b |
a4
£
e 3
T 2
S
n 1
Ko
«
o)

30 50 70 100 200 300 500 1000

pc/pa

Abb. 7 Abstand des ersten Druckanstiegspunktes i wvom
Disenende iber dem Druckverhdltnis p_/p, [4]
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das Abl3sungsgebiet in Richtung Diisenende. Da die Grenzschicht~

dicke anwichst,vergr®g8ert sich das AblSsungsgebiet und der
Druckgradient verringert sich.

Die Lage des ersten Druckanstiegspunktes i als Funktion des
Druckverhdltnisses pc/pa ist in Abb. 7 dargestellt. Der
Abstand vom Diisenende verringert sich kontinuierlich, bis
schlieflich AuBendruck und Diisenenddruck lbereinstimmen.

2.2.2 Abldsung und Wiederanlegen der Strdmung

Normalerweise erfolgt nach der AblSGsung der Strdmung kein
Wiederanlegen. In [29, 39, 42] ist ein Wanddruckverlauf be-
schrieben, der von dem der reinen Strdmungsabldsung abweicht.
Der Gasstrahl expandiert in der Diise zu niedrigeren Druckwer-
ten als bei reiner AblSsung. Der Wanddruck im Abl&sungsge-
biet libersteigt den Umgebungsdruck und £f&llt dann auf den

AuBendruck ab. In der Abb. 8 ist eine Druckmessung dieses

0.0 *
0.05 - j /\
|
0.04 | f— i
| | i
4]
% 0.03 “{ %'V -
0.02 } ' ]
i !
. I
/Vakuumwand-
0.01 / druckverteilung
\“‘ / : 4
i |
0 1 1
6 8 10 12 14
l/rt

Abb. 8 Wanddruckverteilung bei Abl&sung und Wiederanlegen
der Strbmung (Kaltgas J-2 Diise, e=40 [39])
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Vorganges dargestellt. Im Gegensatz zur reinen Strdmungsab-
18sung, bei der der Abgasstrahl nur einen Teil des Diisenend-
querschnittes ausfiillt, wird im Endquerschnitt keine Abl&sung
von der Wand beobachtet.

Dieses Verhalten der Dilse, das schon bei Stodola [38] festge-
stellt.wurde, ist dhnlich der Strémung in Uberschallrohren mit
VerdichtungsstoB [37]. Damit ld8t sich ein Strdmungsfeld
angeben, das in der Abb. 9 zu sehen ist. Der schiefe Verdich-

=1Ungebungsdruck P,

P
1 N

\\\//»Vakuumwanddruck

~
\\
\\
~

Diisenachse

— senkrechter StoB
S. Grenzschicht (Mach disk)

: |
Verdichtungs- I

N :
\\\fFOB reflektierter )
‘ Vexrdichtungs- :
. h
Hals \\\| stoB i
Diisenwand — |
vollflieBende
Diise
Abldsung Wiederanlegen

Rezirkulation

Abb. 9 Schema der Wanddruckverteilung und des Strdmungs-
feldes in einer Dise mit Abldsung und Wiederanlegen

tungsstoB, der im AblOsungsgebiet entsteht, wird am senkrech-
ten StoB reflektiert. Die Mach'sche Scheibe fillt fast den
gesamten Diisenquerschnitt aus. Die Reflektion des StoBes be-
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wirktein Wiederanlegen der Strdmung, sodaB die Dilse voll
flieBt.

Die wenigen verfligharen Daten lassen vermuten, daf dieses
Phdnomen vor allem in kleinen Diisen mit niedrigem Austritts-
winkel auftreten kann. Diese Konfiguration ist &hnlich der
eines zylindrischen Rohres mit Uberschallgeschwindigkeit.

In einer kleinen Dise nimmt auBerdem die Grenzschicht einen
relativ grdB8eren Platz in Anspruch als in einer grofien Diise.

2.2.3 J-2 Abldsungsphdnomen

Niederfrequente Wanddruckmessungen in Umfangsrichtung an
einem 4-k HZ/LOX Motor (NASA-MSFC) und RuBablagerungen [41]
ergeben, da8 im Fall der reinen AblO6sung die Separations-
linie im zeitlichen Mittel ziemlich axisymmetrisch verlduft.

Die visuellen Beobachtungen des Diiseninneren bei J-2 Trieb-
werken ergeben jedoch ein Bild, das davon erheblich abweicht.
Diese optische Erfassung des AblOsungsvordganges ist in einem
J-2 Motor mdglich, da der Abgasstrahl eines LHZ/LOX Trieb-
werkes durchsichtig ist und die kryogene Kithlung der Diise

zu Kondensationserscheinungen an der Wand fiihrt. An Stelle
einer ebenen Abldsungslinie sind dreiecksftrmige Erscheinungen
(Tepees) zu beobachten, die mit niedriger Frequenz ihre
Position in Umfangsrichtung und ldngs der Diisenachse &ndern.
In der Abb. 10 ist ein Schnitt durch ein J-2 Triebwerk darge-
stellt, in dem diese Erscheinungen schematisch eingezeichnet
sind, Diese Abbildung gibt auch die Kameraposition zur Beobach-
tung der AblOsungserscheinungen an. Abb. 1)1 zeigt eine Photo-
graphie des Diiseninneren, in die die wesentlichen Phdnomene
eingetragen sind.

Die J-2 Maschine ist ein 1000 kN LH2/LOX Triebwerk, dessen
Brennkammer und Diise aus 360 und 540 diinnwandigen Réhrchen ge-
bildet wird. Bei einem Fldchenverhdltnis von 12.5 (J-2D) wer-
den die Turbinenabgase im Normalbetrieb in die Diise eirgeblasen.
Wdhrend der Abldsungstests wurden die Turbinenabgase iiber ein
Rohr seitlich vom Triebwerk ins Freie ausgestoBen (Abb. 11 ).

\
]
“
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J=-2 Triebwerk

Turhinenabgase bei
Normalausfihrung
(keine Verwendung

bei Abldsungstests)

Turbinen=-

abgasein- I |
lagdffnungen keine dreiecksfdrmigen
Abldsungserscheinungen

]

_________ A4

ﬁf’

Dreiecksablé-
sung (Tepee)

; Gebiet dreiecksfbrmiger

/ Abldsung (Tepees)

| // \x’/%@\{ l

) \

Abgasstrahl
(durchsichtig)

\

\
\
- 'ilmkamera zur
Beobachtung der

Abldsungser-
scheinungen

——

l
| \
|
!

Abb. 10 Schematische Darstellung des J-2 Tricbwerkes mit
den beobachteten Abldsungserscheinungen
In der Abb. 12 ist die Turbinenabgaseinblasstelle schematisch
eingezeichnet. Durch die Erhdhung der RoShrchenzahl von 360 auf
540 entstehen Dreiecksschlitze (Cat Eyes), die die Wand auf
einer Strecke von etwa 10 cm unterbrechen. In einigen der Ablo-
sungstests wurden diese Uffnungen mit Blechdreiecken und
Ablationsmaterial verschlossen, ohne da8 dadurch das optische
Abl8sungsbild entscheidend gedndert wurde. In diesem Turbinen-
abgaseinlaBgebiet verdndern sich die Wandtemperaturen sehr
stark. Sie sinken um etwa 300 K in Richtung Diisenende, durch
die Fiihrung des Kilhlmittels ist die Temperatur in Umfangsrich-
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Abb. 11 Ablosungserscheinungen in einem J-2 Triebwerk
(Saturn S=II und S-IV Stufe)

tung nicht konstant (Temperaturberechnung nach @j ). Die
Temperatur der ungekiihlten Einblastffnungen diirfte 1000 K er-
reichen, da wihrend der Tests einige Blechdreiecke, mit denen

die Offnungen verschlossen wurden, herausyelticet wurden.
Die Lrscheinungen, die bei den verschiedenen Experimenten auf-

traten (J-2S Triebwerk bei Rocketayre EIZ, 14J, J=2D Trichwerk
bei NASA-MSFC), lassen sich folgendernaBen charakterisieren:
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zum Injektor

S
”ﬁéf

Diisenwand

KihleinlaB fiir LH
- 2

Umkehrung am C{;/
Dlisenende

Abb. 12 Schema der Turbinenabgaseinblastffnungen (Cat Eyes)

e Optische Abl8sungsbeobachtungen:

Die dreiecksfdrmigen Abl&sungserscheinungen werden nur im
Bereich zwischen Cat Eyes und Dilisenende beobachtet. Man er-
kennt das Ansaugen der Umgebungsluft, die Kondensation des
Luftwasserdampfes an der Dilisenwand und einen keilfdrmigen
VerdichtungsstoB, dessen Divergenzwinkel in Richtung zum
Diisenende zunimmt. Bei einem festen Brennkammerdruck reichen
die Dreiecksspitzen nur bis zu einer bestimmten Maximalpo-
sition in die Dlise hinein. Dieser Abstand hdngt vom Brenn-
kammerdruck ab ebenso wie die Anzahl der Dreiecke. Abb. 13
zeigt die Zahl der Tepees als Funktion des Kammerdruckes.

Die Auswertung von Hochgeschwindigkeitsfilmen deutet darauf
hin, daB8 die Erscheinungen periodisch ablaufen. Betrachtet
man drei nebeneinanderliegende Tepees, so wdchst das mitt~
lere Dreieck, wenn die beidcen duBeren sich verkleinern und
umgekehrt. In der Tabelle 1 sind diec Frequenzen und die
Schocklebensdauer dieser Vorgidnge zusammengestelldt.:

et oo

o
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Abb. 13 Anzahl der Dreiecksspitzen als Funktion des
Kammerdruckes filir J-2S Triebwerk [12]

Brenn- Mischungs- Lebens- Frequenz
kammerdruck verhdltnis dauer

(bar) LOX/LH, (ras) (Hz)
62 - 65 4.4 - 4.5 85 - 90 10.5 - 11
59 - 60 4.3 105 9.6
51 - 56 4.4 - 4.8 65 - 65 10.5 - 15

Tabelle 1 ° Frequenz der Dreieckserscheinungen in der
J-25 Diise [l 4—‘]

e Wanddruckmessungen:

Die Wanddruckmessungen zur Feststellung der Strémungsablo-
sung zeigen einige Anomalien. In den Experimenten, bei denen
der TurbineneinlaB nicht verschlossen ist, stimmen theoreti-
scher und experimenteller Wanddruck nicht liberein. Die
experimentellen Wanddriicke sind hdhe:r als die gerechneten,
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mit abnehmendem Kammerdruck veryrdRert sich die Differenz.
Versuche nit der gleichen Maschine und verschlossenen Turbi-
nenabgasdffnungen zeigen einen Wanddruck, der niedriger als
der theoretische liegt, allerdings ist die MeBgenauigkeit
nicht sehr hoch. Abb. 14 zeigt die Wanddruckverteilung die-
ser Tests. Einige Bemerkungen zu den Druckabweichungen sind

Turbinenabgas-
einlagdffnungen
0.030 lv
p_/p. (p. =55 bar)
0.020 }-—- A e e,
p,/P, (p,=537 bar)
o 0:010 - i TurbineneinlaB offen
Q‘ - 0
< 0.008 } — . - . TurbineneinlaB geschlossen
[o¥ UORE S -
0.006 T e g -
- theoretisches ™~
Wanddruckprofil i
0.N04 * e

2 4 6 8 10 12 14

l/rt

Abb. 14 Wanddruckmes ngen bei den J-2S Experimenten [12, 14]

~—-—== Turbineneinlauféffnungen offen
" geschlossen

notwendig. Sd&mtliche Modelltests ergeben Wanddriicke, die ait
der Theorie ilibereinstimmen, die J-2D NASA-MSFC Messungen
fiihren ebenfalls zu einer Ubereinstimmung zwischen Theorie
und Experiment. Niedrigere Wanddriicke als theoretisch sind
in [22] aufgefiihrt und durch Verdichtungsstdéfe hinter dem

Hals erklért.

Man kann versuchen mit hochfrequenten Wanddruckmessungen die
optischen Phé&nomene zu kldren. Abb. 15 zeigt den zeitlichen
Wanddruckverlauf bei ansteigendem Brennkammerdruck wdhrend

der Anfahrphase. Die Zeit ist vom Einschaltpunk{ an gezdhlt.
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Es zeigt sich der Ubergang von abgel8ster Strémung zu voll
fliefSenden Diise. Das Abpumpen der MeBSstelle erfolgt oszillie-
rend und kann durch Schwingungen der Abl&sungsstelle erkért
werden (siehe bd ) - Die niederfrequenten Schwingungen haben

1.2 . }

1.0 |- &-z- S
VAR

0.8 q ’}'\,j'

0.4 f———

2
H

P, (bar)

.2 p————t— ey e e

o i

t(s)

Abb. 15 Hochfregquente Wanddruckmessung widhrend der Anfahr-
phase des J-2D Triebwverkes (Wanddruck und Kontur
siehe Abb. 4: l/rt = 7.8)
Mefstelle
30 Hz und korrelieren nicht mit der Frequenz der Tepees oder
Triebwerksstrukti rschwingungen. Wanddrilicke an anderen Stellen
un¢ vor allem weiter stromabwédrts (l/rt=8.2 und l/rt=9.1)
zeigen das gleiche Verhalten. Obwohl die Filmaufzeichnungen
Dreiecksabl8sungen zeigen, die zu starken Schwingungen der
Wanddruckmessungen flihren miissten, sind die Amplituden der
Schwingungen nur 0.03 bar. Abb. 16 zeigt den Wanddruckverlauf
der obigen Mefistelle zu einem spdteren Zeitpunkt. Die Wand-

1. ‘]

3 .6 - ’

S l ‘ T ] Piheoretisch
0.2 rm_m“]<ﬁ~-"T_.,Aﬁw__mufuqm_4h_h“_ theoretisc
o R J | |

t (s)

Abb. 16 Wanddruckmessung wdhrend des Betriebes des J-2D
Motors (l/rt = 7.8, P = 46 bar)

St
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éruckmessungen zeigen keine offensichtliche Korrelation
zwischen Druckschwingungen und Dreieckserscheinungen.

P

Zur Klidrurg der optischen Phdnomene und der bei den ersten

f J-2S Versuchen festgestellten Wanddruckanomalien sind verschie-
dene Deutungsversuche unternommen wurden, die vor allem folgende
Punkte betreffen:

Korrelation zwischen Injektor und Abldsungsbild
e Diusenkonturveranderungen durch

® Druck

® Temperatur

® Schwingungen
® Grenzschicht

® dreidimensionale Grenzschicht infclge der RShrchenkonstruk-
tion der Diisenwand

® Stdrung der Wandkontur duxch

® Turbineneinlagéffnungen
® Wandtemperaturunterschiede in Umfangsrichtung

® Grenzschichtverdnderungen durch

® <hemische Reaktion
® Laminarisation
® langes Abldsungsgebiet

© KondensationsstoR an der Wand durch Unterkiihlung

Bis jetzt wurde kzine entgiiltige Kl&rung der optischen Erschei-
nuncen und des Wanddruckverhaltens gegeben. Man kann aber die
beobachteten Phdnom~ne und die Messungen anderer Stellen zu

folgenden Punkten zusammenfiassen:

® Die Abl&sungslinie oszilliert unsymmetrisch innerihalb
eines gewissen Bereiches und kann nur im zcitlichen Mittel
als nahezu symmetrisch angesehen werden [36). Die Mog-
lichkeit eines rein zweidimensionalen (rotationssyrmetri-
schen) Abldsungsvorganges wird von verschiedenen Stellen
angezweifelt.

® Die dreiecksfdrmigen Abldsungserscheinungen und die dazu-
gehdrigen kedelfdrmigen Verdichtungsstdfe werden durch die
momentane Abl3sung von einem Punkt hervorgerufen. Der Diver-
genzwinkel des AblOsungsdreieckes steigt in Richtung zum
Diisenende an, da der Vakuumwanddruck absinkt (Verstarkung
der schiefen Stofiverdichtung).

H
3
i

® Die optischen Erscheinungen stellen nicht nur die Oszilla-
tion des Abldsungspunktes dar. Sie werden durch zusdtzliche

W.;,;_M,-um P
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Vorginge beeinflust (und in ihrer Regelmd@Bigkeit versté&rkt).
Kondensation und stationdrer Widrmeiilbergang an der Wand
stellen sich nicht augenblicklich ein, sondern ben&tigen
eine gewisse Zeitspanne (siehe Abb. 11, verschobener schria-
ger VerdichtungsstoB). Deshalb sind die Frequenzen der opti-
schen Erscheinungen und der Wanddruckspriinge nich. gleich.
Die Regelnddigkeit der Abldsungsdreiecke kann mit der De-
formation einer diinnwandigen Diise bei Abldsung verglichen
werden. Das in [44 dargestellte Beulen eines Diisenkegels
kann in #&hnlicher Weise beim J-2 Triebwerk geringfligige
Wandkonturidnderungen hervorrufen. Derartige Schwingungen
(Wellen in einer Membrane) koénnen den periodischen Ablauf
%reier nebeneinanderliegjender Tepees erkldren (Abk 46 in
121).

e Bei einem festzn Brennkammerdruck stimmt die Position des
ersten Druckanstiegspunktes mit der Lage der Dreiecksspit-
zen iiberein.

® Bei einem bestimmten Brennkammerdruck werden die Seiten-
krdfte sehr klein und die Dise flieBt voll (Definition des
"Abldsur.gsanfangs" siehe Abschinitt 2.4). Trotzdem zeigen
sich in der Nihe des Diisenendes kleine AblOGsungsdreiecke.
Mit zuisehmendem Brennkammerdruck verkleinern sich diese
Dreiecke entsprechend der Verschiebung des Druckanstiegs-
punktes in Abb. 7.

® Die optischen Erscheinungen reichen nur bis zum Turbinen-
einlaB, da oberhalb in Richtung zum Hals die Wandtemperatur
zu hoch ist, um eine Kondensation zu erreichen.

e Die Wanddruckabl&sungsmessungen - stationdre Messungen
im J-2S Triebwerk mit verschlossenen Turbineneinlagdffnun-
gen, extrapolierte Daten Jer Messungen des J-2S Triebwerkes
mit of fenen Cat Eyes und instationdre Druckmessungen wdhrend
der Anfahrphase des J-2D Triebwerkes - geben ein mittleres
Separationsverhalten wieder, das mit dem anderer groBSer
Raketenmotore gut Ubereinstimmt.

® Die Wanddruckanomalien werden wahrscheinlich durch offene
Turbineneinlagdffnungen hervorgerufen, da ein VerschluB
der Uffnungen die Unterschiede zwischen Theorie und Experi-
ment nahezu beseitigt. Diese Erscheinung sollte daher nicht
bei Abl®sungsuntersuchungen betrachtet werden.
Diese Feststellungen lassen die Vermutung zu, dag die Vorgénge,
die beim J-2 Triebwerk beobachtet werden, mehr oder weniger aus-
gepragt in Zhnlicher Form auch bei anderen Raketenmotoren auf-
treten. Da in diesen Fdllen aber eine optische Beobachtung des
dynamischen Charakters des Abldsungsvorganges nicht mdglich ist,
da der Abgasstrahl normalerweise nicht durchsichtig ist und die
Wandtemperatur nicht so tief liegt, daB Kondensation auftreten
kann, und die Wanddruckmessungen normalerweise niederfrequent

sind, k&nnen die J-2 Erscheinungen nicht festgestellt werden.
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Im zeitlichen Mittel aber stimmen die J-2 Beobachtungen mit den
Vorgdngen lberein, die im Abschnitt 2.1 ilber die reine Abl&:ung
beschrieben werden.

Man muB deshalb bei einer Untersuchung des Abl&sungsvorganges
stets unterscheiden, ob der dynamische Charakter (Seitenkrdfte)

oder das guasistationdre Verhalten von Interesse ist. Das letztere
erlaubt die Auslegung einer Diise unter dem Gesichtspunkt der

StromungsablGsung.
253 Abldsungsmessung

Zur Feststellung des Abldsungsverhaltens einer Raketendiise muf
man Druckmessungen heranziehen. Optische Beobachtungen des Ab-
gasstrahles kdnnen nur Richtwerte liefern. Im Experiment ver-
sucht man, die Drlicke Py und pP in Abhdngigkeit von den Trieb-
werks- und Umgebungsbedingungen zu messen. Abb. 17 zeigt eine
Photographie eines kleines Raketenmotors (4k Hz/LOX NASA-MSFC

Triebwerk) mit Z1 Wanddruckaufnehmern.

Abb. 17 Versuchsaufbau zur Abl&sungsmessung am 4k Hz/LOX
Triebwerk des NASA-MSFC

Experimentelle Daten sind durch MeBfehler verfdlscht. Zur Er-

mittlung des Wanddruckprofils steht nur eine begrenzte Anzahl

von Druckaufnehmern zur Verfiigung. Deshalb kann der Druck Py’
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bei dem die erste Abweichung vom Vakuumwanddruckprofil auftritt,

nicht exakt bestimmt werden. Dasselbe gilt in viel stdrkerem
Mage filir den Plateaudruck. Abb. 18 zeigt dazu verschiedene

Druckmessungen des 4k HZ/LOX Triebwerkes. Die normierten Driicke

0.024 T - — 3
o s Py/Pe
0.020 - — - p :
! ! t=1.6 |
0.016 |~ Rereich der"'*-z‘2 '——-Tﬂta

Wanddruck- . 3.5-
verteilung S

——t B
.‘\g : S
0.004

17 18 19 20 21 22 23 24 25

Po/Pe

0.012

0.008

1 (cm)

Abb. 18
Test 268/023 (pc=42.2 bar)
Test 268/019-022

Werddruckverteilung im 4k H2/L0x Triebwerk (NASA-MSFC)

wghrend dexr Tests ohne Abldsung stimmen gut iiberein; die kleine-

ren Abweichungen werden durch die Genauigkeit der MeBaufnehmer
und Verstdrker, Brennkammerdruckfehler und Wand- und MeS8boh-
rungsstdrungen hervorgerufen. DI e Wanddruckmessung im Falle

der Abldsung stimmt mit diesen Wanddruckwerten bis zu Abldsungs-

stelle ebenfalls qut iberein. Zwischen der 4. und 5. MeB8stelle er-
folgt der Druckanstieg, der Wanddruck im Abldsungsgebiet

zeigt aufBerdem eine Abhdngigkeit von der Betriebsdauer.

Die Streuung der Druckdaten und die begrenzte Anzahl der MeB-
wertaufnehmer erlaubt die Eintragung eines Bereiches der mdg-
lichen Wanddruckverteilung, innerhalb der das richtige Druck-
profil liegen muB. Der minimale Wanddruck kann nur auf 0.02
bar genau abgelesen werden, das sind etwa 6% des Absolutwertes.
Eine Bestimmung des Plateaudruckzs ist praktisch unmdglich.

Dies zeigt, daB man in allen Stromungsabldsungstests bei Rake-
tendiisen den minimalen Wanddruck p; nur innerhalb einerx

O W e
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Genauigkeit von 5 bis 10% bestimmen kannf. In manchen Experi~
menten wird dieser Wert sogar ilberschritten [43]. Es ist zweck-
migig, einen Test ohne Abldsung durchzufiihren, damit man eine
Referenzdruckverteilung hat, mit deren Hilfe man den Minimal-
punkt besser ermitteln kann. Der Plateaudruck ist fast nicht

zu erfassen.

2.4 Abldsungsanfang

Mit zunehmendem Brennkammerdruck oder abnehmendem Umgebungs-
druck verschiebt sich das Abldsungsgebiet in Richtung zum Diisen-
ende. Dieser Zusammenhang ist in der Abb. 7 zu sehen. NDabei
wird das Gebiet der RiickstrOmung immer kxleiner, bis schlieB-

lich die Abl6sungszone am Endquerschnitt angelangt ist. Dann
befindet sich der Abldsungspunkt in unmittelbarer Ndhe des

Diisenendes. Eine geringfiligige Erh&hung des Druckverhdltnisses
fihrt zu einer voll flieBenden Diise und die Abl&sung erfolgt
im Endguerschnitt. Diese Bedingung wird als "AblSsungsanfang"
bezeichnet. Sie bezeichnet den Grenzwert, ab dem man beai sin-
kendem Druckverhdltnis mit einer Strdmungsabldsung rechnen
muB8. In diesem Falle entspringt der schrige VerdichtungsstoB
in der Ndhe des Endquerschnittes und der Minimaldruck wird
noch vor dem Diisenende erreicht, da das Kompressionsgebiet
einige Grenzschichtdicken lang ist. Steigert man vom Abldsungs-
anfang ausgehend das Druckverh&ltnis, so &ndert sich quali-
cativ am Stromungs—- und Wanddruckbild nichts. Die Stromung
wird nur noch am Diisenende in der Grenzschicht verdichtet,
ohne daB Abldsung im eigentlichen Sinne auftritt. Da der Wand-
druckanstieg dhnlich dem bei Stromungsabldsung ist, wird

diese Erscheinung manchmal mit der der Abldsung verwechselt.
Deshalb wird in [29] diese Erscheinung als "Disenendeffekt"
bezeichnet.

Zur Bestimmung des Wanddruckes, bei dem die anf&ngliche Stro-

mungsablOsung auftritt, trdgt man den minimalen Wanddruck iiber

TEine elegante Methode, wenigstens zum Teil die begrenzte Anzahl 3
der MeSBstellen auszugleichen, ist in [33] aufgefiihrt. Andert §
man den Brennkammer- oder Umgebungsdruck quasistationdr, so

erkennt man durch das Zeitverhalten der Wanddriicke, wann der
minimale Druck bei einer Mefistelle erreicht wird.
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dem Druckverhdltnis pc/pa auf. Die MeSwerte von den Abbildungen
6 und 7 sind dazu in der Abb. 19 entsprechend eingetragen. Mit
zunchmendem Druckverhdltnis verringert sich der minimale Wand-
druck. Das ist das Gebiet der Strdomungsablfsung in der Dise.
Ist das Abldsungsgebiet in der Nihe des Diisenende, so erreicht
1 ein flaches Minimum. Dieser Druck entspricht der oben defi-
nierten Bedingung der Anfangsabldsung. Da ein gr&B8erer Bereich
des Druckverhdltnisses iliberstrichen wird, bei dem der Anfangs-
ablésungsdruck erreicht wird, ist damit aus Abb. 19 das Druck-
verhdltnis fir Anfangsabldsung kaum genau bestimmbar. Der mini--
male Wanddruck zeigt besonders im Gebiet der Anfangsablésung
einen Hystereseeffekt. Er hdngt von der Richtung der Brennkammer-
druckdnderung ab und wird durch Reibung, Abl&sung und Wieder-
anlegen [29, 41] hervorgerufen. Die oben aufgefiihrten nicht
unwesentlichen MeBfehler tragen ebenfalls zu einem Band von
minimalen Wanddruckwerten bei. Eine allgemeine Angabe iiber

0.6 pane
MR T
I ) }

. ?

0.5 |—t-idii ‘ et

R | 1
o ol il L
\"'4 ) L o o
(o} P R
‘( v
o
O . 3 ; ST T e e e
ii ks }- Ablosungsanfang
by ' N »
0.2 IHHL I e
30 50 70 100 200 500 1000
pc/pa
—_ Stromungsab- _ keine —
ldsung AblSsung

iberexpandierte Diisen- N
Strémung

Abb. 19 Minimaler Wanddruck als Funktion des Druckverhdlt-
nisses (nach Messungen von [4])
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die Breite dieses Streubandes ist nicht m8glich (siehe auch
3.1.4). Steigert man pc/pa weiter, so erhtht sich der Minimal-
druck, da keine Strdmungsabldsung mehr auftritt, bis schlie8-
lich Umgebungs- und Diisenenddruck {ibecreinstimmen.

2,5 Ablbsungskriteriumn

Eine wesentliche Frage beim Entwurf einer Diise ist der minimale

Wert des Vakuumdiisenenddruckes p , bei dem keine Strdmungs-
vac
abldsung auftritt. Dieser Wert hingt vom Umgebungsdruck ab. Mit

dem Abldsungskriterium Ksc’ das d’e Bedingung "keine Strémungs-
ablosung" beschreibt, ist

> pa K (3)

Ksc hingt von den verschiedenen Dilisenparametern ab. Kennt man

Ksc und den AuBendruck, sc muB man eine Dlisengeometrie so aus-

wihlen, daB (3) erfilillt wird.
Die Bedingung "keine Str&mungsabldsung" ist der Grenzfall des
Abldsungsanfangs. Vernachldssigt man uie Breite des AblSsungs-

gebietes, so kann man schreiben

|-°

(4)

sC

e

a Ablbsungsanfang

Ksc muB durch theoretische Ansdtze oder experimentelle Daten er-

mittelt werden. Da in den meisten Versuchen nur der minimale
Wanddruck fiir einige Druckverhiltnisse bestimmt ist und daher
der Abl&sungsanfdng nicht verfiigbar ist, muS8 man als verein-
fachtes Abl&sungskriterium

P.
= == (5)

Ksc P,
Abldsung

nehmen. Der Unterschied zwischen (4) und (5) ist die Differenz
Po"P, s der Anstieg vom Plateaudruck auf den Diisenenddruck, der
in (5) enthalten ist. Da pp und P anndhernd gleich sind, lie-
fert (5) im Rahmen der MeBgenauigkeit geniligend zuverldssige
Werte.
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3. EXPERIMENTELLE UND THEORETTI -
SCHE STRUMUNGSABLUYUSUNGSERGETB -
NISSE

Zur Auslegung einer nicht abl¥senden Diise bei Gegendruck bend-
tigt man das AblSsungskriterium. Dazu kann man experimentelle
und theoretische Abldsungsdaten nehmen. Da alle theoretischen
Ansdtze auf Daten basieren, die in Versuchen gewonnen sind,
ist man immer auf das AblOsungsexperiment angewiesen.

3.1 Experimentelle AblObsungsergeb-
nisse

Die Verwendung experimenteller AblOsungsergebnisse erfordert
die Umrechnung der Testdaten auf das gewilinschte Triebwerk. Das
fihrt zu einigen Fragen: Wie &hnlich muB die Maschine im Ver-
gleich zum neuen Motor sein, damit die Daten auch wirklich ver-
wendet werden kdnnen und welche Umrechnungsgesetze miissen an-
gewendet werden? Man muB deshalb wissen, welche Faktoren die
Strémungsabldsung beeinflussen und welche Wirkung sie auf das
Ablidsungskriterium haben. Auf experimentelle Weise kann man

das nur erkennen, indem man die AblOsungsergebnisse vieler
Motoren miteinander vergleicht.

3.1,1 Verdffentlichte Experimentaldaten

Experimentelle Abldsungsdaten von chemischen Raketenmotoren
sind von etwa 14 verschiedenen Stellen verfiighar. In der
Tabelle 1 sind die Quellen und die wichtigsten Triebwerkspa-
rameter aufgefiihrt. [353 enthidlt eine tabellarische Zusammen-
stellung der Abldsungsdaten.

Einige Bemerkungen zur Tabelle 1 unu den verschiedenen Messungen
sind notwendig. In der Tabelle 1 sind keine Abl&sungsdaten von

Triebwerken mit festen Treibstoffen enthalten. Einige Ergebnisse
sind in [23] aufgefiihrt. Da in [23] die MeSpunkte nur graphisch
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$ymbol Quelle Treibstoff Pe nom rnom [ 3 : w T Bemcrkungen

{bar) (kN) )

0 Torster und Cowles HNO,/Anilin 20 3.3 10 15 ¢ «
. rL) (13 20 15
10 10
10 20
10 30

o] Bloomer und Mitar- ozlaenzln 22 13 SO 20 ¢ r
beiter (NASA-Lewis 42 25
®e) (4] 7 25
60 30

(4] Sunnley und Ferri- ﬂzozlsenun 7 22 10 17 r

a7 89 14 17 £ ¢

man (Brsstoﬁ-
siddley) {1

o Atlas-Sustainer LOX/Benzin 40 270 25 15 r r
mit 15° Kegeldise
(Rocketdyne) (19

0 saturn J-2S srieb- LOX/LH2 82 1200 40 g r k keine Seitenkrifte
v[gr_-l]c (Ro~Y.etdyne) Wanddruckmessung
14
(o) Saturn J~2D Trieb- LO)(/LH2 45 1000 27.5 g r k keine Seitenkrifte
werk (Rocketdyne) instatjonire Daten
NASA-MSFC Daten #¥hrend Anfahrphase
v J-2D Modelltrieb- LOX/LHZ 45 18 27.5 g @ r unvertf{fentlichtc
werk (Rocketdyne) Daten
RL-10 Triebwerk wX/Laz 20 67 60 g r k Vereisung der MeS-
PrattsWithney) leitungen
26
[+2 Kah und Lewis LOX/LH, 204 4 250 * b g u Versuche von ca.
rattiWithney) * 205 1 sec Dauer
1, 22) 125
100
. 99
q Thayer und Boo2 LOX/LH2 k1 0.9 35 b g r
tPr tteWithney) 35
43 80
A NASA-MSFC 4-k L(ch/l..ll2 68 18 20 18 g v
Triebwerk

Tabelle 1 Zusammenstellung der wichtigsten Quellen von experi-
mentellen AblOsungsdaten in chemischen Raketentrieb-~
werken und die dazugehdrigen Daten der Motoren

Pc nom nomineller Brennkammerdruck
Fnom nomineller Schub
€ Ertspannungsverhédltnis
K Dusenwinkel (g fiir Glockendiise)
1] Diisenwand: g glatte Wand
A r Roéhrchenwand
T Dlisenwandtemperatur: u ungekiihlt
r treibstoff- oder
wassergekiihlt
k Kiihlung durch
Wasserstoff

dargestellt sind und auBerdem zahlreiche Heif- und Kaltgas-
daten zusdtzlich eingetragen sind, ist eine Identifizierung der
MeBSpunkte kaum mdglich. Die Daten stimmen mit denen der anderen
Quellen i{iberein. Die Messungen von Forster und Cowles und von

g
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Bloomer und Mitarbeitern wurden vor mehr als 10 Jahren durchgefiihrt,
aber sie erstrecken sich {lber einen weiten Bereich von Versuchs-
und Triebwerksbedingungen. Sie gehbren deshalb auch heute noch

zu den wichtigsten bei der Abldsung in chemischen Triebwerken.
Nur wenige zuverlissige Abldsungsinformationen sind liber die

J-2 Triebwerke vorhanden [12]. Deshalb ist die Bedingung

"keine Seitenkrdfte" zusammen mit dem Brennkammer- und theore-
tischen Wanddruck als Kriterium flir eine voll flieBende Diise
genommen. Ein.ge instationdre Wanddruckmessungen wdhrend der
Anfahrphase des J-2D Motors sind durch NASA-MSFC Tests vorhan-
den. Fiir Py ist der theoretische Wanddruck an der Stelle des er-
sten Druckanstieges genommen, da die Messung des instationdren
Druckes nicht sehr genau ist. Wdhrend des station&dren Teils der
Experimente ergab sich eine gute Ubereinstimmung zwischen theo-
retischem und experimentellem Wanddruck. Die RL-10 Abl®dsungs-
daten sind etwas fragwilirdig, da durch die kryogene Wandkiihlung
die MeBleitungen vereisten. Die Daten von Kah und Lewis mit

einem Hochdrucktriebwerk basieren auf Kurzzeitversuchen von

etwa 1 s Dauer. Hochgeschwindigkeitsaufnahmen zeigen eine Stroé-
mung, die erst im Diisenendquerschnitt abllst [22]. Diese Mefpunkte
beschreiben demnach den AblSsungsanfang. In einigen der Versuche
von Thayer und Booz mit einem Modellraketenmotor des Space Shuttle
Haupttriebwerkes trat Abldsung und Wiederanlegen auf. Diese Daten
weichen sehr weit von den librigen Ergebnissen ab, sodaf man sie
fiir die Aufstellung eines Abldsungskri .eriums nicht verwenden
sollte,

3.1.2 Methoden der graphischen Darstellung

Eine prinzipielle Frage bei der Auswertung von experimentellen
Ergebnissen ist die Methode der graphischen Darstellunc. Im
Falle der StromungsablSsung in Raketendiisen ist diese¢s Problem
noch nicht vollstdndig geldst.

Die urspriingliche Methode ist die Verwendung von Druckverhdlt-
nissen pi/pa und pc/pa [13, 40]. Verbesserungen sind von Green
[16) und Schilling [30, 34] vorgeschlagen worden, um die

Streuung der Daten bei der graphischen Darstellung zu verringern.

‘
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Die erzielten Ergebnisse stellen aber keine wirkliche Verbesse-
rung dar, da die Reduzierung der Streuung nur durch eine MaB-
stabsverdnderung erreicht wird.

Die andere Auftragungsmethode basiert auf einem Ergebnis der
AblOsungstheorien, das besagt, da8 die Machzahl am Anfang der
Rekompressionszone ein entscheidender Parameter filir die Abl¥-
sung ist. Deshalb wird bei diesem Verfahren pi/pa als Funktion
von Mi dargestellt. Diese Methode wird auch bei der Diskussion
der experimentellen Ergebnisse verwendet.

3.1.3 Zhsammenstellung der Abldsungsdaten chemischer Raketen-
triebwerke

Die Auftragung der Experimentaldaten erfordert die Berechnung
der Machzahl an der Stelle i. Nimmt man eine isentrope Ent-
spannung ldngs der Wandstromlinie, so kann man fiir ein ideales
Gas schreiben

My = {55 [(-—f) Y -1]} (6)

Da sich in einer realen Diise der Isentropenexponent y wdhrend
der Entspannung &ndert, ist die Verwendung eines geeigneten vy
in (6) etwas willkiirlich. Die auftretenden Fehler sind aber
nicht sehr groB8, da eine kleine Abweichung vom mittleren
Isentropenexponent die berechnete Machzahl .ur wenig beein-
flugt. In der Tabelle 2 sind (.e Werte fiir den Isentropen-
exponenten, die bei der Auswertung zu Grunde gelegt sind, zu-

Treibstoff- Isentropen-
kombination exponent
HNO3/Anilin 1.23
H202/Benzin 1.20
Oz/Benzjn 1.24
02/}12 1.26

Tabelle 2 Isentropenexponent der verschiedenen Treibstoff-
kombinationen [3, 42]
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sammengestellt.

In der Abb. 20 sind die Abl¥sungsdaten von chemischen Raketen-
triebwerken aufgetragen. Als zusditzliche Information ist der
Bereich der Kaltgastestdaten angegeben, der in [29} f{r die
Werte aus {1, 5, 11, 25] zusammengestellt ist. Das schraffierte
Feld kennzeichnet die Mehrzahl der Kaltgasdaten. Abb. 20 zeigt,
daB die Tendenz von HeiBf- und Kaltgasdaten {lbereinstimmt. Mit
zunehmender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone verrin-

0.5 l ) . T

i
Mehrzahl der Gebiet der Kaltgas-

Kaltgastest- ' testdaten
pA

p;/P,

Abb. 20 Zusammenstellung der Abldsungsdaten in chnemischen
Raketentriebwerken [35] (Symbole siehe Tabelle 1)
gert sich der Abldsungsdruck. Die Kaltgasdaten Uiberdecken den
Bereich der HeiBgaswerte, aber die Mehrzahl desr Kaltgastests
filhrt zu einem Abl¥sungskriterium, das etwa 10% niedriger liegt
als das der HeiBgase. Es ist mbglich, daB8 der obere Bereich
der Kaltgasversuche keine wahre ILbldsung darstellt. Es kann
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sich dabei um den Diisenendeffekt handeln, wie er bei den Daten
ven [1] zu sehen ist. Zwei Testserien stimmen nicht mit der
Tendenz der Ubrigen Heifgasdaten {lbecein. Es sind dic E.jebniss:2
von Versuchen mit kleinen Glockendiisen. Die dabei beobachteten
Driicke sind wesentlich niedriger als in den {ibrigen F4llen.

Flir eine Untersuchung des Einflusses der verschiedenenParameter
auf das Abl¥Ysungsverhalten ist eine Verringerung der Streuung
bei den Experimentalwerten notwendig. Im Abschnitt 2.3 wurde
festgestellt, daB8 man bei den Abl&sungsversuchen mit einem
Fehler von 5 bis 10% rechnen muB. Eine libliche Methode zur
Reduzierung von MeBfehlern ist die Mittelung verschiedener Mes-
sungen, die unter anndhernd gleichen Bedingungen gewonnen wur-
den. Dieses Verfahren kann man auf die Abldsungstests anwenden,
indem man die Daten jedes Triebwerkes innerhalb eines gewissen
Bereiches von M, mittelt. I- der Abb. 21 sind diese mittleren

i
0.5 l [
_Gebiet der Kalt-
; \/ gastustdaten
! P }
O-4 T Mehrzahl der T T
Kaltgastest~- '
daten
Q?
& 0.3
ord
] H
i
3
02— o TN
di
|
0.1 :
1 2 3 4 5
My

Apob. 2\  Mittlere Abldsungsdaten chemischer Triebwerke [3ﬂ
(Symbole siehe Tabelle 1)
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Abl8sungsdaten dargestellt. Der grofie Streubereich von Abb. 20
hat sich sehr stark verkleinert. Die Abldsung in chemischen
Raketentriebwerken mit hBherem Schub erfolgt viel eher als in
den kleinen Kaltgasdiisen. Besonders bei hSheren Machzahlen

ist der Unterschied betrdchtlich.

3.1.4 EinfluB verschiedener Parameter auf das Abldsungsvir-
halten

Die gemittelten Abldsungsdaten von Abb. 21 kdnnen dazu verwendet

werden, den EintluB der verschiedenen Parameter auf das Ablo-
sungsverhalten festzustellen.

Mit ansteigender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone ver-

ringert sich des Abl&sungskriterium. Bei hSheren Machzahlen wird

dieser EinfluB geringer und fiir sehr groB8e Machzanlen wird
pi/pa sicher nicht unterhalb eines gewissen Grenzwertes fallen,
der gréBer als O ist. Diese Tendenz stimmt -mit der der Kaltgas-
dat=2n iliberein. Die in [30] eingetragenen Abl&sungswerte fiir
Wasserstoff, die bei einer Machzahl von 6.2 ein Abldsungs-
kriterium von 0.2 zeigen, lassen vermuten, daf bei Kaltgasen
die untere Grenze zwischen O und 0.1 liegt. Bei HeiBgasversu-
chen kann diese Grenze hdher sein, wie man aus Abb, 21 sieht*.

Der Einfluf des Disenwinkels auf den AblSsungspunkt ist eine
Frage, der seit Begi.nn der AblOsungsiessungen nachgegangen
wird. Die bei Kegeldiisen von etwa 15° halbem Divergenz-
winkel beobachtete nahezu achsparallele AblOsung nat zur
Vermutung gefiihrt, dag der AblSsungswinkel mit dem Divergenz-
winkel iibereinstimmt {33]. In der Abb. 22 sind dazu die Ablo-
sungsdriicke von Diisen verschiedener Divergenzwinkel eingetra-
gen. Die verfiigbaren Daten liberstreichen einen Bereich von
100 bis 30°. pie AblSsungsdaten bei einer Machzahl von etwa 3

1.

3.3.2 beschrieben wird, zeigt 2benfalls einen unteren Grenzwert

fir pi/pa. Er liegt filir die aufgefiihrten Heifgasdaten bei 0.12
bis 0.19.

Die Abldsungstheorie von Crocco-Probstein [8] , die im Abschnitt

T el T e

1
i
H
:
i
%
j
3
i
j



- 36 -

T emn s ol b tone il e 5 AL

0.5 4( ]
i i
| |

0.4 o

yi? |
O%a t

P;/P,

Abb. 22 AblOsungspunkt in Kegeldiisen verschisdenen Divergenz-
winkels

halber Diver- Symbol
genzwinkel

(°)
10
15
20

25
30

poodo

zeigen fiir 100, 15o und 20o die Tendenz, daB mit abnehmendem

Winkel die AblOsung spdter erfolgt. Die Diise mit 30° Divergenz-
winkel folgt aber dieser Gesetzmdfigkeit nicht. Die Daten bei

einer Machzahl von etwa 4 zeigen keinen Zusammenhang zwischen |
Kegelwinkel und AklSsungsverhalten. Man muB deshalb annehmen,
daB der Separaticnsdruck nicht oder nur sehr wenig vom Dlisen-
winkel abhdngt. Die von Scheller und Bierlein in [33] festge-
stellte starke Abhdngigkeit zwischen Dilisenwinkel und Abldsungs—
kriterium ist wahrscheinlich das Ergebnis einer schlechten

JRU—

Druckmessung, da der gerechnete zweidimensionale Wert nicht
mit den MeBwerten ibereinstimmt.
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Bei AblSsungstests mit verschiedenen Treibstoffkombinationen
variiert der Isentropenexponent. Abb. ! zeigt den Abldsungsdruck
der gemittelten Versuche von Abb. 21, wobei die Punkte entspre-
chend dem jeweiligen y markiert sini. Man erkennt, das8 ein ver-

0.5

|
| %

Q:U ;
|
:E' i A(fbc) )
x | o &
0.3 e —— B
ln 06’
002
1 2 3 4 5

M.
i

Abb. 23 EinfluB des Isentropenexponenten auf den Abl&sungs-

punkt [35}

Treibstoffkombination Symbol
HNO3/Anilin O
H,0,/Benzin d
0,/Benzin 0
02/H3 A

nachlidssigbarer Effekt vorhanden ist.

Weitere Parameter wie Wandkonfiguration - glatte Wand oder RGhr-
chenkonstruktion - und Wandtemperatur haben innerhalb der Streu-
ung der MeBwerte keinen wesentlichen EinfluB8 auf das Abldsungs-
verhalten [35] .

Die Abb. 21 zeigt, daB ein Unterschied zwischen den AblSsungsda-
ten chemischer Triebwerke und den von Kaltgasversuchen vorhanden
ist. Auch bei den gemittelten Daten chemischer Triebwerke zeigt
sich eine gewisse Streuung, die besonders bei den MeBwerten der
Raketenmotore im Bereich von Mi = 3.7 ins Auge fdllt. Diese
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Daten sind in der Abb. 24 iibe:r dem Schub der Triebwerke eingetra-
gen. Mit zunehmendem Schub steigt bei den Glockendiisen der Abls-

0.4 T T T
NASA-M3FC %
4-k Motor 3
(Kegeldiise) RL~-10 J=-2
= o) G
0.3 . st T e v
L P&W SSME !
& Modell :
QA.H J~2 Modell
0.2 L +
Abldsung und
Wiederanlegen
0.1 i |
102 103 104 105 106
F (N)

Abb. 24 Abldsungsdruck von Triebwerken mit Glockendiise unter-
schiedlicher Schubwerte (Mi = 3,7, LOX/Hz)
sungsdruck an, bis er mit dem von gr&Beren Kegeldiisen ungefdhr

iibereinstimmt.

Eine endgliltige Kldrung dieses Effektes ist nicht méglich, da

die Zahl der entsprechenden Versuchswerte noch viel zu gering
ist. Neben den MeSfehlern, die nur einen Teil der Streuung her-
vorrufen kdnnen, sind fir dieses Verhalten unter anderem folgende

Ursachen mdglich:

® Reynoldszahl

In der Abb. 24 kdbnnte man einen Reynoldszahleffekt vermuten,
da mit zunehmendem Schub auch die Re~Zahl lings der Wand an-
steigt. Man hat aber bei allen turbulenten Abl&sungsmessungen
keinen oder einen nur unwesentiichen Re-Effekt festgestellt
[10, 24]. Da der Ablosungsprozess innerhalb einer sehr kur-
zen Distanz erfolgt und daher fast ausschlieBlich die Druck-
impulskrédfte maBgebend sind (siehe Abschnitt 3.3.2), haben
die Zdhigkeitskrédfte nur einen unwesentlichen Einfluf.

® Grenzschichtentwicklung

Die Grenzschicht entwickelt sich in einer gekriimmten Diise
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wegen der Druckverteilung senkrecht zur Diisenwand anders
als in einer Kegeldiise. Dadurch kann das Abl&sungsverhal-
ten beeinfluBt werden (siehe Crocco-Probstein Theorie im
Abschnitt 3.3.2). AuBerdem nimmt in einer kleinen Diise

die Grenzs<chicht einen relativ gréferen Raum ein als in
einem grofien Triebwerk, soda dreidimensionale Effekte eine
Rolle spielen kdnnen.

@ Verdnderung der Abldsungslinge (Oszillationsbreite des
AblSsungsgebietes) durch die Versuchs- und Triebwerksbe-
dingungen

Der mittlere AblGsungsprozess erfolgt innerhalb einer ge-
wissen Distanz, die einige Grenzschichtstdrken betrdgt.

Die Lange dieser Zone kann durch die Triebwerks- und Ver-
suchsbedingungen beeinfluB8t werden. Modellversuche mit
Kaltgasdiisen und kleinen Triebwerken kdnnen sehr sorgfadl-
tig durchgefiihrt werden (starres Modell, glatte polierte
Wand). In diesen Fdllen ist die AblOsungsldnge kiirzer (nie-
drigere Abldsungsoszillationen [3@])und als Folge davon er-
gibt sich eine Strdmungsabldsung bei kleineren Driicken als
in einem groBen Triebwerk, bei dem die Strorungen der Grenz-
schicht und Zustrémbedingungen stdrker sind. Durch diese
Storungen lést die Stromung schon bei einem hbheren Druck ab.

Die letztere Erscheinung wiirde bedeuten, daB neben einer allge-
meinen Tendenz des AblSsungsdruckes mit der Machzahl die exakten
Werte von den jeweiligen Triebwerks- und Versuchsbedingungen ab-
hdangen. Die in [3@] aufgefiihrten MeBergebnisse lassen diesen
EinfluB als modglich erscheinen. Die Abldsungsdaten grdBerer
Triebwerke stellen demnach eine Art obere Grenze dar, die nur

bei sehr sorgfdltig durchgefithrten Versuchen mit den entsprechen-
den Modellmotoren unterschritten werden kann. Modellversuche sind
also fiir die Ermittlung des Abldsungsverhaltens groBer Trieb-
werke wenig sinnvoll (siehe Abb. 24, J-2 Modell und Groftrieb-

werk) .
3.1.5 Zusammenfassung der experimentellen Abldsungsergebnisse

Die verschiedenen experimentelien Untersuchungen der Strdmungs-
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abl8sung in Uberschalldiisen zeigen eine Reihe von (zum Teil
streuenden) Effekten, die sich zu folgenden Feststellungen zu- »
sammenfassen lassen:
® Das AblSsungskriterium p;/p, erniedrigt sich mit zunehmen-
der Machzahl Mj; des ersten Rekompressionspunktes.

® Es existiert wahrscheinlich eine untere Grenze fiir diesen
"Abldsungsdruck", der bei HeiBgastriebwerken zwischen 0.1
und 0.2 P, liegen kdnnte.

e@ Die Abl8sungskriteria von groSen Triebwerken (Glocken- und .
Kegeldiise) sind hdher als die von Kaltgas- und HeiBgas-
modelltriebwerken., Die MeSdaten gr&Berer Triebwerke stellen
eine Art obere Abl8sungsgrenze dar.

® Das AblSsungskriterium wird nicht oder nur unwesentlich
beeinflu8t durch

e Diisendivergenzwinkel

Diisenkontur (Kegel- oder Glockendiise)

°

¢ Wandkontur

® Wandtemperatur
°

Treibstoffkombination

3.2 Experimentelle Abldsungskri-

terien

Fiir die Auslegung einer Diise ist es zweckmdBig einen analyti-
schen Zusammenhang fiir das Abl&sungskriterium zu haben, anstatt
aus Abb. 21 den jeweiligen Wert herauszulesen. Die iibliche
Methode ist die Verwendung einer empirischen Funktion, deren
Konstanten durch die Datenpunkte bestimmt werden.

Einige empirische Abldsungskriterien sind verbffentlicht worden,
die alle eine Zusammenhang zwischen dem AblSsungdruck und dem

Druckverhdltnis pc/pa ergeben.
Summerfield [4@]:

Das dlteste Abldsungskriterium stammt von M. Summerfield. Auf-
bauend auf die Versuche von Forster und Cowles ergibt sich als
Richtwert fiir niedrige Druckverh&ltnisse (pc/pa = 15 + 20):

[P
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== = 0.4 (7)

Bei hSheren Druckverhdltnissen verringert sich dieser Wert.
Schilling [30, 34]:

Aufbauend auf die Green'sche Methode {lé] der Normierung von
P; mit dem Brennkammerdruck an Stelle von pi/pa gibt Schilling
eine Beziehung an, die

o

i p. -1.185

—= = 0.583 (=5) (8)
pC pa

lautet. Gleichung (8) gilt filir kurze Glockendiisen []J. Ahn-
liche Gleichungen kdnnen filir lange Glockendiisen und Kegel-

diisen aufgestellt werden. Multipliziert man (8) mit pc/pa,
so ergibt sich als Abl&sungskriterium

o

. p. -0.195
1 = 0.583 (=5 (9)
pa

o |

Ein Vergleich von Gleichung (9) mit den gemittelten experi-
mentellen Daten von Abb. 21 zeigt, daB die Schilling'sche
Gleichung viel zu niedrige Abldsungsdriicke liefert. Man muf
deshalb annehmen, da8 (8) auf Kaltgasdaten basiert. (9)

‘'sollte somit nicht als Abl&sungskriterium filir chemische Trieb-
werke genommen werden [3{].

Kait-Bendall [éi]:

S. Kalt und D. Bendall verwenden eine Gleichung der Form (9).
Die Versuchswerte von Kaltgasdiisen und Raketentriebwerken mit
festen und fliissigen Treibstoffen verschiedener GrdBe filihren

zu der Beziehung

P p. -0.2
L - 0.667 (=5 (10)
Pa P,

Bei niedrigen Druckverh&dltnissen ist die Ubereinstimmung mit

L et
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den gemittelten Daten von Abb. 21 relativ gut, bei hSheren
Machzahlen weicht jedoch (10) ebenso wie (9) von den Experi-
mantzldaten ab.

Alle Gleichungen mit einem einfachen Potenzansatz des Druckver-
hdltnisses verringern bei hSheren Machzahlen den Abl&sungsdruck
zu stark. Kompliziertere Ansdtze fiir den Druckverhdltnisein-
fluB wie der in [}Q] kdnnen zwar die 'bereinstimmung mit den
Experimentaldaten in einem weiteren Bereich des Druckverhdlt-
nisses verbessern, jedoch bleibt ein erheblicher Einfluf des
Isentropenexponenten auf den Abl&sungsdruck, der im Versuch
nicht beobachtet wird. Die Aufstellung einer empirischen Ab-
16sungsgleichung mit dem Druckverhdltnis ist deshalb an einen

von vorne herein festgelegten Isentropenexponenten gebunden.

Es ist glinstiger in einer empirischen Gleichung statt des
Druckverhdltnisses pc/pa die Machzahl Mi vom Anfang der Ablo-
sungszone zu nehmen. Ein Beispiel fiir ein solches Abl&sungs-
kriterium, das in der Abb. 25 zusammen mit den gemittelten

0.5
0.4 S
1]
< o
Qj* "
0.3} oB 5
o
P, -
2 - (.88 M, -1)"C-%4
0.2 ' 1
1 2 3 4 5
My

Abb. 25 Empirisches AblSsungskriterium (o gemitteltie
Abldsungsdaten chemischer Triebwerke)
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Experimentaldaten dargestellt ist, lautet

T

e §
Pa

-0064

= (1.88 Mi - 1) (11)

Flir Mi sollte der Wert 5 nicht sehr iUlberschritten werden, da
Versuchswerte oberhalb dieses Bereiches nicht vorhanden sindg.

3.3 Theoretische Berechnung der
Abl®dsung

Das Phinomen der Abl&sung turbulenter Grenzschichten bei Uber-
schallgeschwindigkeit kann nicht nur bei liberexpandierten
Raketendlisen, sondern auch bei der Strdmung iiber Stufen, um
Keile und bei der Wechselwirkung zwischen einfallenden Ver-
dichtungsstdBfen und Grenzschichten auftreten. Die dazu aufge-
stellten Theorien sind deshalb teilweise auch auf die Strémungs-
abldsung in Disen angewendet worden.

3.3.1 Ubersicht iiber die wichtigsten Strdmungsablosungstheo-
rien flir Raketendiisen

Die Aufgabe der Stromungsabldsungstheorie besteht darin, die
Verdnderung der Grenzschicht bei der Rekompression und ihr
Zusammenspiel mit der AuBenstrbmung zu erfassen. Die zur Berech-
nung entwickelten Methoden, die sich zum Teil sehr stark unter-

scheiden, basieren auf folgenden Punkten:

® Gleichgewicht zwischen Wandreibung und Druckdnderung im
AblSsungsgebiet (Donaldson-Lange 9])

¢ Impulsdnderung der Grenzschicht im Abldsungsgebiet und
charakteristische Geschwindigkeitsprofile fiir die Puvnkte 1
und s (Tyler-Shapiro [4{])(Eine im Prinzip &hnliche Methode
verwendet J. Nielsen, J. Nielsen Engineering&Research, Inc.,
flir die Berechnungen im Rahmen des Projektes SQID)

® Impulsédnderung der Grenzschicht im Abl&sungsgebict, Trans-
formation in die inkompressible Form und Grenzschichtform-
faktoren (Crocco-Probstein [8])
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¢ Konstantes Verhiltnis der Machzahlen vor und nach dem Ablo- 1
sungspunkt (Mager (28], Guman [18], Reshotko-Tucker [32]%,
Lawrence | 25]))

® Druckdnderung in der Grenzschicht und Drehung der AuBen-
strdmung (Mager [28])

e Khrlichkeit des Abldsungsdruckanstieges (Chapman [6])

® Charakteristische Stromlinie in der Grenzschicht (Gadd [15], .
Arens-Spiegler [2])

Obwohl einige dieser Theorien sehr alt sind, werden sie auch
heute noch zur Berechnung der Strdémungsabl&sung in Raketendlisen
verwendet [29].

In [35] sind die verschiedenen Theorien dargestellt und mit
den experimentellen Daten verglichen. Es zeigt sich, daB die
Berechnungsmethode von L. Crocco und R. Probstein die beste
Ubereinstimmung mit den Experimentaldaten liefert. Bei den
Ubrigen Theorien hat entweder der Isentropenexponent einen
starken Einflu8 auf den Abl&sungsdruck [?, 6, 15, 18, 28, 32]
oder die Reynoldszahl, die mit der 6rtlichen Disenldnge gebil-
det wird, spielt eine wichtige Rolle [6, 9]. Die Theorie von
BGJ ergibt sogar einen ansteigenden Abldsungsdruck bei hbhe-
ren Machzahlen.

3.3.2 Abl&sungstheorie von L. Crocco und R. Probstein [8]

Das Grenzschichtmodell, das von L. Crocco und R. Probstein

zur Berechnung des AblGsungsdruckes verwendet wird, ist in der
Ahb. 26 dargesteéllt. An der Stelle, an der der schrédge Verdich-
tungsstoB aus der Grenzschicht austritt, wird die AuBenstrd-
mung umgelenkt.  In der Nd&he des Abldsungspunktes sind die
iiblichen Annahmen der Grenzschichttheorie nicht anwendbar, da
die Druckverteilung senkrecht zur Grenzschicht nicht konstant i
ist. Diese Abweichungen von der konstanten Druckverteilung 3

*Reshotko-Tucker, Lawrence und Tyler-Shapiro unterscheiden

nicht zwischen dem AblOsungs- und Plateaudruckpunkt.
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klingen aber stromaufwidrts und stromabwdrts rasch ab, sodas man
an den Punkten {1 und p mit einem konstanten Druck rechnen kann.
Die Entfernung zwischen i und p betrigt nur einige Grenzschicht-

Pp

b4 -

r Kontroll-
flache

[

Abb. 26 Grenzschichtmodell der AblSsungszone von
Crocco-Probstein 8

dicken. Deshalb kann man den Massenzustrom in die Grenzschicht
und die Wandreibung vernachldssigen.

Mit der Verdringungsdicke &% [44}

8

*— -
8% = f(1 5 u
0 ee

pu

) dy (12)

und der Impulsverlustdicke 0

§ ou u f
0=t e (1- u—) dy (13)
o] € e !

kann man flir den Massenstrom I und den Impulsstrom I schreiben

. & *
m= peueé(l- <) (14)
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I = peuiﬁ(l— i —2—) (15)

Dabei bezeichen p die Dichte und u die Geschwindigkeit in der
Grenzschicht, e steht flir die Werte am Grenzschichtrand.

Betrachtet man nur zeitlich mittlere Vorgdnge und wdhlt ein
Kontrollvolumen, wie es in der Abb. 26 dargestellt ist, so
schreiben sich die Erhaltungssiitze

m, = mp (16)
Ii - Ip = Gi(Pp‘Pi) (17)

Die Anderung der Strdmungswerte am Grenzschichtrand durch den

schiefen VerdichtungsstoB8 wird durch die Hugeniot-Rankine Glei-

chung beschrieben

RS
T -1 + P
I A § (18)
T Y+l Py
——— + a———
1
Y p

wobei T die Temperatur am Grenzschichtrand und y den Isentropen-

exponent darstellen.

Transformiert man (14) und (15) entsprechend der Crocco-Lees
Theorie [7] und faBt (16) bis (18) zusammen, so erhilt man

-2

P. =P
p__~i x-1 - =
3y [KcmJL My + 3 (Kcmi 1)] (19)
+1
KCL2 0.5 Z_T + EE 0.5
1 - R—-—B (—%T) ) le [1+ Y_IMZ-Y Pi ]
cL2, Y 2 1 y+l By
y-1 P

- sl o

- Prabll R s AN
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Die Konstanten KCL ergeben sich aus den transformierten Ver-
dréngungs- und Impulsverlustdicken zu

fer T TTET B (20
§ inkompressibel
K..,=—— —1 (20b)
CL1 T
inkompressibel

In Gleichung (19) hédngt fiir eine gegebene Machzahl Mi der Druck-
anstieg nur von den Grenzschichtwerten vor und nach dem Abls-
sungsgebietes ab. L8st man (19) nach der Machzahl auf, so er-

hdlt man

1
2
Mé = K.. +K.. K. + (21)
i \ Koz 2 [ Cp, ~'CP, "CP,
2[1( - )]
CPy 'Kupo
i
K
CcL2. 2
' 2 0.5
K., (K.. +2K.. K. )+(=—2L) K
( cp, “cp,"“¥ep, Fep, xCin cp3ﬂ
wobei
p
e ] - X=1 7P _ -
Kep 1 7 (G2 -1) (K, 1) (22a)
1 i i
' K Pi _Pp
Kep. = 31 (KCsz)z pgl L (22b)
2 Y cLz, Y P
-1
2 Pp
K = = K { -1) (22¢c)
cpy © ¥ “er, 'py

Der funktionale Zusammenhang der Gleichungen (21) und (22, ist
in der Abb. 27 dargestellt. Die Werte, die fiir KCL gewdhlt sind,
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flhrer zu einer guten Ubereinstimmung zwischen theoretischen

0.5 y
|
i
0.4 .
o ;
o7 !
~
-t
o} |
0-3 S
i y=1l.4
. 1.3
0.2 [
1l 2 3 4 5

Abb. 27 Ablésungskriterium von Crocco-Probstein

K =1.4, K /K =0.865
CLli CL2p CL2i

O gemittelte Experimentaldaten

und experimentellen Abldsungsdaten. Der EinfluB8 des Isentropen-
exponentea auf das Abldsungsverhalten ist ziemlich gering, eine
Erscheinung, die gut mit dem Experiment iibereinstimmt.

Diese Ablosungstheorie zeigt, daB der Druck, bei dem die Stré-
mungsabl®sung in der Diise erfolgt, von den Grenzschichtparame-
tern Verdridngungsdicke und Impulsverlustdicke abhdngt. Stdrun-
gen der Grenzschichtentwicklung durch Wandoszillationen, Druck-
schwankingen und Oberflichenrauhigkeit ver&dndern die Crocco-
Lees Parameter und die Abl8sung geschieht bei einem verdnder-

ten Druck.
”
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ANHANG: Abl8sungsvorhersage fiir das Space Shuttle
Haupttriebwerk

In der Abb. Al ist die normierte Wanddruckverteilung in der
Dlise des Space Shuttle Haupttriebwerkes dargestellt. Mit dem

O.l
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N\ T -
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Abb. Al Normierte Wanddruckverteilung des Space Shuttle
Haupttriebwerkes [17

Vakuumdruckverhiltnis am Diisenende Pe /pc ergibt sich {iber
vac
die Gleichungen (6) und (11)

Mi = 4.5 (y = 1.26) (Mehrdimensionaler Wert nach [17]
M, = 4.2 )
i
pi/pa = 0.28 : 0.2¢ (der obere Wert beriicksichtigt
die Streuung der experimentellen
Daten)

PRECEDING PAGE BLANK NOT FTLMED
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Damit erhilt man fir das Druckverhdltnis, bei dem die Diise
gerade voll flieSt,

pc/pa = 148 &+ 133 \
lAblﬁsungs-
anfang
wobei man aus Sicherheitsgriinden den oberen Wert nehmen sollte.
:
;
%
;
'
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