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Flüssigkeitsraketenbrennkammern 
Dissertation, Rheinisch-Westfälische Technische Hochschule Aachen 2022  
 
Flüssigkeitsraketentriebwerke nehmen bei der Erzeugung des notwendigen Schubs für 
Raumtransportsysteme eine zentrale Rolle ein. Eine Alternative zu etablierten Systemen stellt 
die Laserzündung dar. Darunter wird die Fokussierung von Laserpulsen in den Brennraum 
verstanden, sodass ein Plasmavolumen innerhalb der Brennkammer erzeugt wird und den 
Zündvorgang initiiert. Zielsetzung dieser Arbeit ist die experimentelle Untersuchung des 
laserinduzierten Zündvorgangs in Flüssigraketenbrennkammern. Zunächst wurden die 
Integrationsoptionen von Laserzündern betrachtet und der Energieeintrag des Laserpulses in 
gasförmige Treibstoffe analytisch und numerisch untersucht. Danach wurden die minimal 
notwendigen Pulsenergien (MPE) in einer Modellbrennkammer am Teststand M3.1 des DLR-
Standorts Lampoldshausen bestimmt. Die identifizierten MPE hängen vom Zündort und dem 
Brennkammerdruck vor Treibstoffeinströmung ab und liegen zwischen 0,8 und 33,2 Millijoule. 
Für Höhenbedingungen konnte keine Zündung nahe der Injektorstirnplatte erreicht werden, was 
auf hohe Brennstoffströmungsgeschwindigkeiten und unzureichende Treibstoffdurchmischung 
zurückgeführt werden konnte. Die geringen MPE ermöglichen die Untersuchung des 
faserbasierten Pulstransports. Anschließend wurde die Auswirkung der Sequenzierung der 
Treibstoffeinströmung auf den laserinduzierten Zündprozess in einer Brennkammer am 
Forschungs- und Technologieprüfstand P8 mit LOX/H2 und LOX/GCH4 durchgeführt. Dadurch 
konnten Strömungsparameterintervalle identifiziert werden, die eine zuverlässige Zündung 
ermöglichen. Die Intervalle des Mischungsverhältnisses und des 
Impulsstromdichteverhältnisses für eine erfolgreiche Zündung sind dabei für LOX/GH2 größer 
als für LOX/GCH4. Insbesondere für LOX/GCH4 wurde die brennstoffseitige Einströmung als 
kritischer Parameter für die Flammenausbreitung anschließende Ankerung der 
Verbrennungszone herausgearbeitet. Eine Treibstoffsequenzierung mit kurzem 
Sauerstoffvorlauf wurde als notwendige Bedingung für erfolgreiche Zündung und geringe 
Zündüberdrücke festgestellt. Die vorliegende Arbeit leistet einen Beitrag zu 
Anwendungsszenarien der laserbasierten Zündung in kryogenen 
Flüssigraketenbrennkammern. Ebenso eröffnet diese Arbeit Perspektiven für faserbasierte 
Zündtechnologien im Raumfahrtantriebsbereich. 
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Experimental Investigation of the Laser-induced Ignition of Cryogenic Liquid Rocket 
Combustors 
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Liquid rocket engines play a central role for space transportation systems tovgenerate the needed 
thrust. An alternative to established ignition systems is the laser ignition concept, where a laser 
pulse is focussed into the combustion chamber to generate a plasma volume which initiates the 
combustion process. The goal of this work is the experimental investigation of the laserinduced 
ignition process in cryogenic liquid rocket engines. First, integration options of laser ignition 
systems into rocket engines were formalized. Then, the energy deposition within the propellants 
was analyzed analytically and numerically to determine the available energy for ignition. 
Afterwards, the minimum pulse energies needed for reliable ignition were determined 
experimentally in a thruster at the test bench M3.1 at the DLR Institute of Space Propulsion in 
Lampoldshausen. The identified minimum pulse energies of 0,8 to 33,2 mJ varied significantly in 
function of the ignition location and pressure conditions before propellant injection. No ignition 
was achieved with the maximum laser energy for vacuum conditions at ignition locations close to 
the injector faceplate which can be attributed to the high fuel velocities after injection into the 
chamber and limited mixing at this location. The low pulse energies needed for ignition allow 
future investigation of fibre-based transportation of the laser pulses. Based on these test results, 
experiments have been realized to investigate into the effects of propellant sequence variations 
onto the ignition success. These tests were carried out at the research and technology test bench 
P8 using a subscale combustor with LOX/GH2 and LOX/GCH4. As a result, intervals of propellant 
injection parameter like mixture ratio, momentum flux ratio and fuel injection characteristics were 
derived to ensure reliable ignition. The corresponding intervals are larger for LOX/GH2 compared 
to LOX/GCH4. In particular for LOX/GCH4, the methane injection characteristics were found to 
be critical for the flame spreading and anchoring. Additionally, a propellant sequencing with short, 
oxygen rich pre-flow was identified as favorable for reliable ignition and low ignition 
overpressures. By these results, this thesis contributes to the application scenarios, sequencing 
strategies of laser-induced ignition for cryogenic liquid rocket engines. At the same time, it opens 
perspectives for fibre-based laser ignition systems for space transportation systems. 
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Kurzfassung I

Kurzfassung
Flüssigkeitsraketentriebwerke nehmen bei der Erzeugung des notwendigen Schubs

für Raumtransportsysteme eine zentrale Rolle ein. Eine Alternative zu etablierten

Systemen stellt die Laserzündung dar. Darunter wird die Fokussierung von La-

serpulsen in den Brennraum verstanden, sodass ein Plasmavolumen innerhalb der

Brennkammer erzeugt wird und den Zündvorgang initiiert. Zielsetzung dieser Ar-

beit ist die experimentelle Untersuchung des laserinduzierten Zündvorgangs in

Flüssigraketenbrennkammern. Zunächst wurden die Integrationsoptionen von La-

serzündern betrachtet und der Energieeintrag des Laserpulses in gasförmige Treib-

stoffe analytisch und numerisch untersucht. Danach wurden die minimal notwen-

digen Pulsenergien (MPE) in einer Modellbrennkammer am Teststand M3.1 des

DLR-Standorts Lampoldshausen bestimmt. Die identifizierten MPE hängen vom

Zündort und dem Brennkammerdruck vor Treibstoffeinströmung ab und liegen

zwischen 0,8 und 33,2 Millijoule. Für Höhenbedingungen konnte keine Zündung

nahe der Injektorstirnplatte erreicht werden, was auf hohe Brennstoffströmungsge-

schwindigkeiten und unzureichende Treibstoffdurchmischung zurückgeführt wer-

den konnte. Die geringen MPE ermöglichen die Untersuchung des faserbasierten

Pulstransports. Anschließend wurde die Auswirkung der Sequenzierung der Treib-

stoffeinströmung auf den laserinduzierten Zündprozess in einer Brennkammer am

Forschungs- und Technologieprüfstand P8 mit LOX/H2 und LOX/GCH4 durchge-

führt. Dadurch konnten Strömungsparameterintervalle identifiziert werden, die ei-

ne zuverlässige Zündung ermöglichen. Die Intervalle des Mischungsverhältnisses

und des Impulsstromdichteverhältnisses für eine erfolgreiche Zündung sind dabei

für LOX/GH2 größer als für LOX/GCH4. Insbesondere für LOX/GCH4 wurde

die brennstoffseitige Einströmung als kritischer Parameter für die Flammenaus-

breitung anschließende Ankerung der Verbrennungszone herausgearbeitet. Eine

Treibstoffsequenzierung mit kurzem Sauerstoffvorlauf wurde als notwendige Be-

dingung für erfolgreiche Zündung und geringe Zündüberdrücke festgestellt. Die

vorliegende Arbeit leistet einen Beitrag zu Anwendungsszenarien der laserbasier-

ten Zündung in kryogenen Flüssigraketenbrennkammern. Ebenso eröffnet diese

Arbeit Perspektiven für faserbasierte Zündtechnologien im Raumfahrtantriebsbe-

reich.
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II Abstract

Abstract
Liquid rocket engines play a central role for space transportation systems to ge-

nerate the needed thrust. An alternative to established ignition systems is the laser

ignition concept, where a laser pulse is focussed into the combustion chamber to

generate a plasma volume which initiates the combustion process. The goal of

this work is the experimental investigation of the laser-induced ignition process

in cryogenic liquid rocket engines. First, integration options of laser ignition sys-

tems into rocket engines were formalized. Then, the energy deposition within the

propellants was analyzed analytically and numerically to determine the available

energy for ignition. Afterwards, the minimum pulse energies needed for relia-

ble ignition were determined experimentally in a thruster at the test bench M3.1

at the DLR Institute of Space Propulsion in Lampoldshausen. The identified mi-

nimum pulse energies of 0,8 to 33,2 mJ varied significantly in function of the

ignition location and pressure conditions before propellant injection. No ignition

was achieved with the maximum laser energy for vacuum conditions at ignition

locations close to the injector faceplate which can be attributed to the high fuel

velocities after injection into the chamber and limited mixing at this location. The

low pulse energies needed for ignition allow future investigation of fibre-based

transportation of the laser pulses. Based on these test results, experiments have

been realized to investigate into the effects of propellant sequence variations onto

the ignition success. These tests were carried out at the research and technology

test bench P8 using a subscale combustor with LOX/GH2 and LOX/GCH4. As

a result, intervals of propellant injection parameter like mixture ratio, momentum

flux ratio and fuel injection characteristics were derived to ensure reliable ignition.

The corresponding intervals are larger for LOX/GH2 compared to LOX/GCH4. In

particular for LOX/GCH4, the methane injection characteristics were found to

be critical for the flame spreading and anchoring. Additionally, a propellant se-

quencing with short, oxygen rich pre-flow was identified as favorable for reliable

ignition and low ignition overpressures. By these results, this thesis contributes to

the application scenarios, sequencing strategies of laser-induced ignition for cryo-

genic liquid rocket engines. At the same time, it opens perspectives for fibre-based

laser ignition systems for space transportation systems.
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Erweiterte Kurzfassung III

Erweiterte Kurzfassung

Flüssigkeitsraketentriebwerke nehmen bei der Erzeugung des not-
wendigen Schubs für Raumtransportsysteme eine zentrale Rolle ein.
Für Triebwerke mit kryogenen Treibstoffen muss die zuverlässi-
ge Zündung der Brennkammer durch ein Zündsystem sichergestellt
werden. Dabei ist der Zündprozess eng verbunden mit der Syste-
marchitektur des Triebwerks und des Zünders, der Treibstoffför-
derung und -einströmung in die Brennkammer und der Verbren-
nungsdynamik. Das Zündsystem soll dabei möglichst leicht, zuver-
lässig und kosteneffizient sein. Eine Alternative zu etablierten Sys-
temen wie pyrotechnischen Ladungen, pyrophoren Zündern oder
Gasfackelzündern stellt die sogenannte Laserzündung dar. Darun-
ter wird die Fokussierung von Laserpulsen in den Brennraum ver-
standen, sodass ein Plasmavolumen innerhalb der Treibstoffströ-
mung ("laser-plasma ignition", LPI) oder an der Oberfläche eines
Festkörpers innerhalb der Brennkammer ("laser-ablation ignition",
LAI) erzeugt wird und den Zündvorgang initiiert.

Zielsetzung dieser Arbeit ist die experimentelle Untersuchung
des laserinduzierten Zündvorgangs in Flüssigraketenbrennkammern.
Zunächst wurden die Integrationsoptionen von Laserzündern in Brenn-
kammern betrachtet und anschließend der Energieeintrag des La-
serpulses in gasförmige Treibstoffe analytisch und numerisch un-
tersucht. Danach wurden die minimal notwendigen Pulsenergien
(MPE) in einer optisch zugänglichen Modellbrennkammer am Test-
stand M3.1 des DLR-Standorts Lampoldshausen bestimmt. Dazu
wurden zwei Einspritzköpfe getestet: Eine Konfiguration mit fünf
Koaxialinjektoren und eine Konfiguration mit Brennstoffeinströ-
mung durch eine poröse Injektorstirnplatte. Erstere wurde für die
Treibstoffkombination Sauerstoff/Wasserstoff (LOX/GH2) unter Hö-
henbedingungen für LPI als auch für LAI erprobt, während letztere
für LOX/GH2 und Sauerstoff/Methan (LOX/GCH4) unter Höhen-
bedingungen und Bodenbedingungen für LPI getestet wurde. Die

III



IV Erweiterte Kurzfassung

identifizierten MPE hängen vom Zündort und dem Brennkammer-
druck vor Treibstoffeinströmung ab und liegen zwischen 0,8 und
33,2 Millijoule. Für Höhenbedingungen konnte keine Zündung na-
he der Injektorstirnplatte erreicht werden, was auf hohe Brennstoff-
strömungsgeschwindigkeiten und unzureichende Treibstoffdurch-
mischung zurückgeführt werden konnte. Die geringen MPE ermög-
lichen die Untersuchung des faserbasierten Pulstransports, der eine
flexible Integration von Laserzündern in bestehende Triebwerksar-
chitekturen ermöglicht.

Anschließend wurde die Auswirkung der Sequenzierung der Treib-
stoffeinströmung auf den laserinduzierten Zündprozess in einer For-
schungsbrennkammer mit 15 Scherkoaxialinjektoren für Bodenbe-
dingungen und LPI erprobt. Hierfür wurden Tests am Forschungs-
und Technologieprüfstand P8 mit LOX/H2 und LOX/GCH4 durch-
geführt. Dadurch konnten Strömungsparameterintervalle identifi-
ziert werden, die eine zuverlässige Zündung ermöglichen. Die In-
tervalle des Mischungsverhältnisses und des Impulsstromdichtever-
hältnisses für eine erfolgreiche Zündung sind dabei für LOX/GH2
größer als für LOX/GCH4. Insbesondere für LOX/GCH4 wurde die
brennstoffseitige Einströmung als kritischer Parameter für eine er-
folgreiche Flammenausbreitung und die anschließende Ankerung
der Verbrennungszone herausgearbeitet. Eine Treibstoffsequenzie-
rung mit kurzem Sauerstoffvorlauf wurde als notwendige Bedin-
gung für erfolgreiche Zündung und geringe Zündüberdrücke fest-
gestellt.

Die vorliegende Arbeit leistet einen Beitrag zu Anwendungssze-
narien und Limitierungen der laserbasierten Zündung in kryoge-
nen Flüssigraketenbrennkammern sowie deren Zündsequenzierung.
Ebenso eröffnet diese Arbeit Perspektiven für faserbasierte Zünd-
technologien im Raumfahrtantriebsbereich.
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Extended abstract V

Extended abstract

Liquid rocket engines play a central role for space transportation
systems to generate the needed thrust. For the successful operati-
on of engines using non-hypergolic propellants, the ignition of the
thrust chamber has to be guaranteed by an ignition system. This
process is closely linked to the engine cycle, the propellant injec-
tion and the combustion dynamics within the combustion cham-
ber. All technical concepts aim at a light, reliable and cost-efficient
ignition system. An alternative to established ignition systems like
pyrotechnical or pyrophoric igniter and gas torch systems is the so-
called laser ignition concept, where a laser pulse is focussed either
directly into the propellants ("laser-plasma ignition", LPI) or onto a
solid target within the combustion chamber ("laser-ablation igniti-
on", LAI) to generate a plasma volume which initiates the combus-
tion process.

The goal of this work is the experimental investigation of the
laser-induced ignition process in cryogenic liquid rocket engines.
First, integration options of laser ignition systems into rocket en-
gines were formalized. Then, the energy deposition within the pro-
pellants was analyzed analytically and numerically to determine the
available energy for ignition. Afterwards, the minimum pulse ener-
gies needed for reliable ignition were determined experimentally in
an optically accessible thruster at the test bench M3.1 at the DLR
Institute of Space Propulsion in Lampoldshausen. In these tests, two
injector head configurations were tested: an injector head with five
shear-coaxial injector elements and an injector head with porous
face plate for fuel injection. For the first one, LPI and LAI were
tested with oxygen/hydrogen (LOX/GH2) under vacuum conditi-
ons. For the second injector head, LPI was tested with LOX/GH2
and oxygen/methane (LOX/GCH4) under vacuum and ground con-
ditions. The identified minimum pulse energies of 0,8 to 33,2 mJ
varied significantly in function of the ignition location and pressure

V



VI Extended abstract

conditions before propellant injection. In particular, no ignition was
achieved with the maximum laser energy for vacuum conditions at
ignition locations close to the injector faceplate which can be attri-
buted to the high fuel velocities after injection into the chamber and
limited mixing at this location. The low pulse energies needed for
ignition allow future investigation of fibre-based transportation of
the laser pulses which would faciliate the integration of such igni-
ters into existing engine architectures.

Based on these fundamental test results, experiments have been
realized to investigate into the effects of propellant sequence va-
riations onto the ignition success and dynamics. These tests were
carried out at the research and technology test bench P8 using a
subscale combustor with 15 shear-coaxial injector elements. LPI
was investigated for LOX/GH2 and LOX/GCH4 under ground con-
ditions. As a result, intervals of propellant injection parameter like
mixture ratio, momentum flux ratio and fuel injection characteri-
stics were derived to ensure reliable LPI. The corresponding inter-
vals are larger for LOX/GH2 compared to LOX/GCH4. In parti-
cular for LOX/GCH4, the methane injection characteristics were
found to be critical for the flame spreading and anchoring of the
combustion zone. Additionally, a propellant sequencing with short,
oxygen rich pre-flow was identified as favorable for reliable igniti-
on and low ignition overpressures.

By these results, this thesis contributes to the application scena-
rios, sequencing strategies and limitations of laser-induced ignition
for cryogenic liquid rocket engines. At the same time, it opens per-
spectives for fibre-based laser ignition systems for space transpor-
tation systems.
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1. Einleitung und
Zielsetzung

Für die Zuverlässigkeit von Trägerrakten und den Missionserfolg
in der Raumfahrt ist die Kontrolle des Zündprozesses von Raketen-
brennkammern bedingungslose Voraussetzung. Der Zündvorgang
ist dabei elementarer Bestandteil des Hochfahrprozesses und somit
eng verknüpft mit der Treibstoffförderung im Triebwerk und dem
Themenfeld der Verbrennungsdynamik in der Brennkammer.

Daher ist die Erprobung des Hochfahr- und Zündprozesses ein
zentraler Aspekt während der Entwicklung aller Triebwerksklas-
sen. Dass die Zündung bei Hauptstufen von Trägerraketen kritisch
und gleichzeitig missionsentscheidend ist, macht folgender Um-
stand deutlich: Um einen erfolgreichen Start der europäischen Trä-
gerrakete Ariane 5 sicherzustellen, wird das Hauptstufentriebwerk
Vulcain2 schon 6,05 Sekunden vor dem Zünden der Feststoffboos-
ter hochgefahren und der kritische Zündprozess bis zum Erreichen
des Zielbrennkammerdrucks überwacht [Lag16].

Neben der einmaligen Zündung ist die Wiederzündung nach dem
Herunterfahren von Raketentriebwerken eine technische Herausfor-
derung. Für Trägerraketen bedeutet aber schon eine geringe Anzahl
von Wiederzündungen des Oberstufentriebwerks eine entscheiden-
de Zunahme an Missionsflexibilität, wie zum Beispiel die Möglich-
keit mehrere Nutzlasten in einen zirkularen Zielorbit zu bringen.
Im Kontext aktueller Trägerraketenentwicklungen ist die Wieder-
zündung von Raketenbrennkammern auch für die Rückführung und
Wiederverwendung von Raketenunterstufen notwendig.

Vor allem die zeitlich exakte Sequenzierung des Zündvorgangs
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2 1. Einleitung und Zielsetzung

ist technisch anspruchsvoll: Eine verspätete Zündung kann aufgrund
von Treibstoffakkumulation in der Brennkammer vor der Zündung
zu Druckspitzen im Brennkammerraum führen. Dieser Vorgang,
der als harte Zündung bezeichnet wird, kann mit der Beschädigung
oder der Zerstörung von Brennkammerkomponenten wie dem Ein-
spritzkopf enden [HH92]. Alternativ kann eine solche harte Zün-
dung auch zu einer signifikanten Abnahme der Treibstoffförderung
in die Brennkammer führen, da die Treibstoffeinspritzung durch
den kurzzeitig zu hohen Brennkammerdruck blockiert wird. Daraus
können entweder die Verlöschung der Verbrennung oder Schäden
im Treibstoffzuführungssystem resultieren. Als eine weitere Konse-
quenz von Druckspitzen können Verbrennungsinstabilitäten in der
Brennkammer und Druckschwankungen im Treibstofffördersystem
induziert werden, die ebenso zur Zerstörung des Triebwerks führen
können.

Eine etablierte Zündtechnologie für nicht-hypergole Flüssigkeits-
raketentriebwerke ist der Gasfackelzünder. Dieser besteht aus ei-
ner an die Hauptbrennkammer angebrachten, kleinen Brennkam-
mer. Entweder werden hypergole Treibstoffkombinationen einge-
setzt, die sich dort bei Kontakt selbst entzünden oder nicht-hypergole
Treibstoffkombinationen werden durch Zündkerzen zur Reaktion
gebracht, sodass eine Hochspannungselektronik für den Zünder not-
wendig wird. Das in dieser separaten Brennkammer erzeugte Heiß-
gas wird durch ein Zündrohr in die Hauptbrennkammer geleitet und
dient im Anschluss zur Zündung der Hauptbrennkammer. Gasfa-
ckelzünder ermöglichen die Wiederzündung der Brennkammern,
solange die für den Zünder notwendigen Treibstoffe zur Verfügung
stehen. Sogenannte Hochdruckgasfackelzünder verfügen über ei-
ne eigene, separate Hochdrucktreibstoffversorgung, wodurch zu-
sätzliche Ventile und Leitungen und je nach Anwendung ein Be-
drückungssystem für die Treibstofftanks notwendig werden. Da-
durch besitzt ein solches System eine hohes Gesamtgewicht. Die
Komplexität der Zündsequenzierung der separaten Brennkammer
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in Kombination mit der Treibstoffeinspritzung in der Hauptbrenn-
kammer ist hoch. Ebenso anspruchsvoll ist die Sequenzierung bei
Niederdruckgasfackelzündern, da deren Treibstoffe aus den Haupt-
versorgungsleitungen der Brennkammer abgezweigt wird, wodurch
Zünder und Treibstoffzuführung der Brennkammer fluiddynamisch
gekoppelt sind.

Eine weitere etablierte Zündertechnologie sind katalytische Zün-
der, die die Aufspaltung eines Oxidators durch einen Katalysator
nutzen, um Heißgas zu erzeugen. Dieses Heißgas wird wiederum
in die Hauptbrennkammer geleitet und so das Triebwerk gezündet.
Diese Katalysatoren müssen jedoch vorgeheizt werden und unter-
liegen signifikanter Degradation. Dennoch ermöglichen diese Zün-
der die Wiederzündung von Brennkammern. Für kleine Triebwerks-
klassen, die ohne hypergole Treibstoffe arbeiten sollen, sind solche
Zünder aufgrund der hohen Komplexität relativ zum Triebwerksge-
wicht nicht effizient.

Pyrotechnische Zünder erlauben nur die einmalige Zündung von
Triebwerken und erfordern aufgrund der darin enthaltenen Pyro-
technik umfangreiche Sicherheitsvorkehrungen am Prüfstand und
an der Startrampe. Bei einem abgebrochenen Startvorgang müssen
diese entsprechend aufwendig ausgetauscht werden.

Als mögliche Alternative zu etablierten Systemen wird seit eini-
gen Jahren die Zündung mit Hilfe von Lasern untersucht. Erste ex-
perimentelle Arbeiten im Labormaßstab mit der Anwendung der la-
serbasierten Zündung auf Raketenbrennkammern wurden von Liou
im Jahr 1994 dargestellt [Lio94]. Bei der laserbasierten Zündung
werden ein oder mehrere Laserpulse mittels einer optischen Kom-
ponente wie einer Linse fokussiert und so ein Zündfunke innerhalb
der Brennkammer erzeugt. Der konzeptionelle Aufbau eines sol-
chen Laserzünders für eine radiale Integration in die Brennkam-
merwand ist exemplarisch in Abbildung 1.1 gezeigt.

Dabei hat das Thema in den vergangen zwei Jahrzehnten eine
starke Dynamik erfahren, wobei in den zurückliegenden Jahren be-
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4 1. Einleitung und Zielsetzung

Abbildung 1.1.: Foto und konzeptioneller Aufbau eines Laserzün-
ders an einer Brennkammer

Abbildung 1.2.: Foto eines laserinduziertes Plasmas vor einem Ko-
axialinjektor während der Treibstoffeinströmung und Abbildung
des Vorgangs entsprechend der Konfiguration in Abbildung 1.1.
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reits die technische Anwendung für das Trägersystem Soyuz [SCL+16]
und für zukünftige europäische Trägersysteme [FMK+19] erprobt
wurden. Potentielle Vorteile der Laserzündung sind unter anderem
die freie Wahl des Zündortes innerhalb der Brennkammer, die zeit-
liche Kontrolle des Zündzeitpunkts und die Möglichkeit der Wie-
derzündung von Brennkammern bei gleichzeitig kleinem Bauraum
und geringem Gewicht des Zündsystems [MK13]. Darüber hinaus
liegen die elektromagnetischen Interferenzen unterhalb der für den
Raumflug zulässigen Grenzwerte [Lio94]. Wird ein Laserzünder
verwendet, um eine Hauptbrennkammer zu zünden, ist keine Vor-
brennkammer mit eigener Treibstoffversorgung, Ventilen und Spühl-
medien notwendig wie es bei Gasfackelzündern der Fall ist. Zudem
ist der Betrieb des Lasers im Gegensatz zu Gasfackelzündern unab-
hängig von anderen Triebwerkskomponenten wie dem Treibstoff-
versorgungssystem.

Nachteile der Laserzündung stellen vor allem die Notwendigkeit
von robusten, miniaturisierten Laserzündsystemen und dem opti-
schen Zugang zum Brennraum dar, um den Laserpuls in den Brenn-
raum fokussieren zu können. Der optische Zugang zum Brennraum
ist darüber hinaus den Brennraumbedingungen wie Temperatur- und
Druckgradienten und Ablagerungen bei Verbrennung von Methan
oder Flüssigerdgas ausgesetzt. Ebenso ist die Möglichkeit der Kon-
densation von Wasser an der Linse oder bei kryogenen Treibstoffen
deren Vereisung eine Gefahr für die Funktionalität eines Laserzün-
ders, weil dadurch der Laserpuls gestreut oder blockiert wird. Auch
die zeitliche und räumliche Präzision eines einzelnen Laserpulses
und damit der Energieeinbringung zur Zündung ist eine Herausfor-
derung, da für den kurzen Zeitraum im Bereich von Mikrosekunden
und für räumliche Dimensionen im Bereich von Kubikmillimetern
die für die Zündung notwendigen Bedingungen bereitgestellt wer-
den müssen (siehe Abb. 1.2). Dieser Herausforderung kann durch
wiederholte Laserpulserzeugung, sogennanten Laserpulsketten, be-
gegnet werden, setzt aber ein Lasersystem voraus, das in der Lage
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6 1. Einleitung und Zielsetzung

ist eine hohe Pulsfrequenz mit ausreichender Laserpulsenergie be-
reitzustellen. Nicht zuletzt muss ein Laserzünder auch die mecha-
nischen Belastungen am Ort der Integration tolerieren und wie ein
Gasfackelzünder mit elektrischer Leistung versorgt werden.

Entscheidende Entwicklungen von miniaturisierten Lasersyste-
men wurden in den letzten 15 Jahren für den Einsatz in statio-
nären Gasturbinen und im Automobilbereich motiviert, da Laser-
zünder auch magere Treibstoffgemische und bei hohen Brennkam-
merdrücken zuverlässig zünden können [Wei06].

Darüber hinaus wird intensiv an Fasern zur Leitung hochenerge-
tischer Laserpulse gearbeitet [SGK+04,ERG07,BGW+12,JWY12].
Dadurch ergibt sich zusätzlich die Möglichkeit Laserpulse an ver-
schiedene Orte zu transportieren und den Laser entfernt von der
Brennkammer zu installieren. Ein weiterer Vorteil durch die faser-
gebundene Transportmöglichkeit ist die Zündung mehrerer Brenn-
kammern durch die Verteilung der Laserpulse über ein Multiple-
xingsystem [Win07]. Für Trägerraketen mit mehreren Hautbrenn-
kammern stellt dieses Laserzündkonzept zusätzliches Potential für
Gewichtseinsparungen gegenüber den etablierten Systemen dar.

Obwohl in den vergangenen Jahren grundlegende Untersuchun-
gen zur laserbasierten Zündung von Raketenbrennkammern durch-
geführt wurden [BGI04, Man14a, SRPK16], fehlen bis heute For-
schungsergebnisse zur minimal notwendigen Laserpulsenergie in
kryogenen Raketenbrennkammern mit mehreren Injektorelementen
und zur detaillierten Untersuchung des Zündprozesses von der Er-
zeugung des laserinduzierten Plasmas bis hin zur stabilen Anke-
rung der Verbrennungszone an den Injektoren. Darüber hinaus ist
die Erprobung der Zündzuverlässigkeit für wiederholte Zündungen
von Raketenbrennkammern für die beiden Treibstoffkombiantionen
LOX/H2 und LOX/CH4 von entscheidender Bedeutung. Insbeson-
dere die Auswirkungen der Sequenzierungen des Zündvorgangs auf
den Zünderfolg, den Zündverzug und den Zündüberdruck sind hier-
bei von hoher Relevanz für die Beurteilung der laserbasierten Zünd-
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methode in kryogenen Raketenbrennkammern.
Diese Aspekte sind Gegenstand der vorliegenden Arbeit, die wie

folgt strukturiert ist: Im folgenden Kapitel 2 wird die Zündung von
Raketenbrennkammern mit Fokus auf Zündtechnologien und dem
Zündprozess und dessen Sequenzierung betrachtet. Danach folgt ei-
ne theoretische Einführung in die laser-basierte Zündung von Treib-
stoffen in Raketenbrannkammern sowie die Darstellung des aktuel-
len Stands der Forschung. Daran schließt sich die numerische Un-
tersuchung der Energiedeposition des Laserpulses in die zu zün-
denden Treibstoffgemische in Kapitel 4 an. In Kapitel 5 werden die
Experimente und Ergebnisse der Grundlagenuntersuchungen zum
laserinduzierten Zündprozess und den minimal notwendigen Laser-
pulsenergien in einer optisch zugänglichen Forschungsbrennkam-
mer dargestellt. Darauf folgt in Kapitel 6 die Untersuchungen der
Zuverlässigkeit der Laserzündung und der Auswirkung von Sequen-
zierungsvariationen auf den Zündprozess in einer Forschungsbrenn-
kammer mit 15 Scherkoaxialinjektoren. Diese Arbeit endet mit der
Zusammenfassung und einem Ausblick auf Forschungsaktivitäten,
die sich aus den Ergebnissen der vorliegenden Arbeit ableiten las-
sen.
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2. Die Zündung von
Raketenbrennkammern

Dieses Kapitel beleuchtet die für diese Arbeit relevanten Aspekte
der Zündung von Raketenbrennkammern, die mit kryogenen Treib-
stoffen betrieben werden. Nach der Formulierung der Anforderun-
gen an Zündsysteme und einer kurzen Übersicht über aktuelle und
in Entwicklung befindlicher Zündtechnologien für Raketenbrenn-
kammern wird auf den Zündprozess und dessen Sequenzierung be-
züglich der Treibstoffzuführung eingegangen.

2.1. Anforderungen an Zündtechnologien

Die grundlegende Aufgabe eines Zündsystems ist die zuverlässi-
ge Zündung der Treibstoffe innerhalb der Brennkammer. Dem ent-
spricht ein notwendiger Energieeintrag innerhalb einer gegebenen
Zeitspanne in das System, das die Transformation des Stoffgemischs
von einem nicht reagierenden Zustand in einen selbsterhaltenden
Verbrennungszustand sicherstellt. Dabei ist in Raketenbrennkam-
mern diese Funktionalität insbesondere im Hinblick auf die Treib-
stoffzuführung sicherzustellen, die eng mit dem Zündprozess ver-
knüpft ist und maßgeblich die Dynamik der Treibstoffmassenströ-
me, der Temperatur- und Druckgradienten bei Einspritzung in die
Brennkammer definieren.

Neben dieser Anforderung ergeben sich aus den Einsatzszenarien
der zu zündenden Antriebe unterschiedliche Anforderungen an die
zulässige Komplexität und die notwendige Flexibilität des Zünd-
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10 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

systems. Die erforderliche Anzahl der Zündungen ist anwendungs-
abhängig und reicht von einmaliger Zündung von Feststoffrake-
ten oder der einmaligen Wiederzündung innerhalb weniger Stunden
bei Oberstufentriebwerken über mehrere Zündungen bei wieder-
verwendbaren Trägersystemen bei vertikalem Start und Landung
[DEC+18] bis hin zu einer Millionen Wiederzündungen über Jah-
re verteilt bei Lageregelungstriebwerken von Satelliten. In Tabelle
2.1 ist die Anzahl der Zündungen für unterschiedliche Triebwer-
ke und Anwendungszenarien aufgeführt. Im Kontext der Systemin-
tegration muss das Zündsystem kompatibel sein mit dem zuläs-
sigen Gewicht, der verfügbaren Bauraumgröße, den thermodyna-
mischen Randbedingungen, insbesondere den Druck- und Tempe-
raturgradienten und deren Absolutwerten, den Triebwerksvibratio-
nen, den elektromagnetischen Randbedingungen und den verfüg-
baren Betriebsmitteln wie elektrischer Leistung und Versorgungs-
medien. Zusätzlich ist der Kostenfaktor ein wichtiger werdender
Aspekt aller Subsysteme geworden, der auch das Zündsystem be-
trifft [IGR+17].

Weiterführende Kompatibilitätsanforderungen betreffen die recht-
lichen Einschränkungen von Bauteilen (ITAR) und nutzbarer Me-
dien (REACH, [Eur18]) bei der Integration, Lagerung und der Nut-
zung an Startplätzen von Trägerraketen. Aus technischer Sicht gibt
es folgende Anforderungen an das Gesamtsystem „Triebwerk“ für
eine erfolgreiche Zündung der Brennkammer(n):

• Bereitstellung und Aufbereitung eines zündfähigen Treibstoff-
gemisches am Ort und zum Zeitpunkt der Zündung durch das
Treibstoffversorgungssystem und den Einspritzkopf

• Bereitstellung von ausreichend Energie oder Radikalen durch
das Zündsystem am Ort und zum Zeitpunkt der Zündung

• Sicherstellung von Einspritzbedingungen der Treibstoffe, die
eine Flammenausbreitung und Stabilisierung der Verbrennung
ermöglichen.

10



2.2. Zündtechnologien für Raketenbrennkammern 11

Unter diesen Aspekten müssen etablierte und neu entwickelte Zünd-
systeme erprobt werden, um den Einsatz in neuen oder existieren-
den Triebwerken zu beurteilen.

2.2. Zündtechnologien für
Raketenbrennkammern mit kryogenen
Treibstoffen

Zündertechnologien lassen sich durch eine Vielzahl von Parametern
gruppieren. Eine Möglichkeit ist die Einordnung nach technologi-
schem Entwicklungsstand („in Entwicklung“ (TRL<9) oder „flug-
erprobte Komponente“ (TRL=9)) und der Art der Energieeinbrin-
gung in die Brennkammer („direkt“ oder „indirekt“). Die direkten
Zündsysteme bringen den Energieeintrag direkt in der Brennkam-
mer ein. Die indirekten Zündsysteme hingegen generieren Heiß-
gase in einer vorgelagerten Kammer und bringen die Energie als
Pilotflamme in die Hauptbrennkammer ein. Die Übersicht für eine
Auswahl von Technologien ist in Tabelle 2.2 gezeigt. Zu den flug-
erprobten Zündertechnologien gehören die pyrotechnischen Zün-
dung, die funkenbasierte Gasfackelzündung, die katalytische Zün-
dung und die hypergole bzw. pyrophore Zündung. Detaillierte Be-
schreibungen der verschiedenen etablierten Systeme wurden bei-
spielsweise von Hurlbert et al. [HMC04], Oschwald [Osc17] und
Welland et al. [WBV10] formuliert. Pyrotechnische Zünder finden
in Europa als indirekte Systeme Anwendung, während in russi-
schen Triebwerken auch Pyroladungen an hölzernen Strukturen di-
rekt in der Brennkammer angebracht werden. Neben der Resonanz-
zündung, der plasmaunterstützen Zündung, der Mikrowellenzün-
dung und der Zündung mittels einer direkt in die Hauptbennkam-
mer realisierten Hochspannungsentladung („coil-on-plug“) stellt die
laser-basierte Zündung eine in den letzten zwei Jahrzehnten inten-
siv untersuchte Zündtechnologie dar, die zentrales Thema der vor-
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12 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

liegenden Arbeit ist. Die technisch-physikalischen Grundlagen der
laser-basierte Zündung werden in Kapitel 3 detailliert dargestellt.
Auf die möglichen Systemarchitekturen von Laserzündern und In-
tegrationsoptionen wird in Abschnitt 3.8 eingegangen.

2.3. Zündprozess und -sequenzierung

Der Vorgang der Zündung als Teilprozess des Hochfahrens eines
Raketentriebwerks ist aufgrund der signifikanten räumlichen und
zeitlichen Gradienten der Massenströme und thermodynamischen
Größen ein instationärer Zustand. Als Konsequenz finden die che-
mischen Reaktionen im Nichtgleichgewicht statt. In kryogenen Ra-
ketentriebwerken wird der Zündprozess durch eine große Anzahl
von Parametern beeinflusst. Dazu zählen die Triebwerksarchitektur
und der Triebwerkszyklus, die Treibstoffkombination, die Art der
Treibstoffförderung z.B. durch Turbopumpen und die Zuleitungen
zur Brennkammer. Die Dynamik der Treibstoffeinspritzung in die
Brennkammer wird durch den Triebwerkszyklus und das Einspritz-
konzept, die Spezifikationen der Ventile, die Zuleitungslängen und
die Sequenzierung beeinflusst. Daraus resultieren die für die Zün-
dung relevanten thermofluiddynamischen Zustände im Brennraum
wie Strömungsfeld, Mischungsverhältnisverteilung und thermody-
namische Zustände zum Zeitpunkt der geplanten Zündung. Dabei
besitzt der Zündvorgang selbst starke Wechselwirkung mit anderen
transienten Brennkammerprozessen wie der Treibstoffeinspritzung
und -aufbereitung und der mit der Zündung der Treibstoffe verbun-
dene Verbrennungsdynamik.

Die Zündsequenz von kryogenen Raketenbrennkammern unter-
teilt sich in mehrere Schritte, die sich nach der verwendeten Zün-
dertechnologie und dem Triebwerkszyklus richtet. Zentraler Aspekt
ist dabei die Kontrolle der Treibstoffmassenströme sowie die Ak-
tivierung des Zünders. Betrachtet man die Abfolge für LOX/LH2-
Hauptbrennkammern, die mit einem Gasfackelzünder gezündet wer-
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2.3. Zündprozess und -sequenzierung 13

den, kann dieser Prozess in mehrere Phasen unterteilt werden [BDH91,
Roc14, Osc18]:

1. Spülung und Vorkühlung der Treibstoffleitungen mit Helium
um das Verblocken der Leitungen durch starkes Verdampfen
der kryogenen Treibstoffe zu verhindern und eventuell vor-
handene Luftfeuchtigkeit zu verdrängen.

2. Aktivierung des Gasfackelzünders, der meist sauerstoffreich
betrieben wird [FVBB02].

3. Brennstoffeinspritzung

4. Sauerstoffeinspritzung

5. Zündung der Brennkammer

6. Abschalten des Gasfackelzünders

Die Sequenzierung der Treibstoffeinspritzung in die Brennkammer
und die Aktivierung des Zünders hat maßgeblichen Einfluss auf den
Erfolg der Zündung in Punkt 5 unter dem eine Vielzahl von phy-
sikalischen Vorgängen bis hin zur Stabilisierung der Verbrennung
subsummiert sind.

Dieser Aspekt lässt sich für die Treibstoffkombination GOX/GCH4
und GOX/GH2 in Bezug auf die jeweiligen Zündgrenzen in N2 ver-
anschaulichen, die in Abb. 2.1 dargestellt sind. Vergleicht man zu-
nächst die Zündgrenzen wird deutlich, dass GOX/GH2 für einen
größeren Mischungsbereich zündfähig ist, während für GOX/GCH4
vor allem im treibstoffreichen Bereich keine Zündfähigkeit vor-
liegt. Daraus ergibt sich eine höhere Sensitivität des Zündvorgangs
innerhalb der Brennkammer bezüglich der Sequenzierung. Unter
der stark vereinfachenden Annahme der homogenen Mischung der
Treibstoffe in der Brennkammer unter Standardbedingungen kann
der Verlauf für eine Sequenzierung mit treibstoffreichem und sau-
erstoffreichem Vorlauf dargestellt werden (siehe Abb. 2.2). Dabei
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14 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

wird angenommen, dass Stickstoff anstatt Helium als Spülmedium
für LOX/CH4-Systeme verwendet werden kann, was einen potenti-
ellen Vorteil dieser Treibstoffkombination darstellt. Ausgehend von
reiner Stickstoffatmosphäre wird auf der linken Seite der Verlauf
des Mischungsverhältnisses und der Massenanteile der Treibstoffe
zeitlich aufgelöst dargestellt. Auf der rechten Seite ist der jeweili-
ge Verlauf im Zündfähigkeitsdiagramm mit unterlegter Zündgrenze
bei Standardbedingungen gezeigt. Die roten bzw. grünen Quadrate
deuten aufeinander folgende, diskrete Zündzeitpunkte im Abstand
von 20 ms an. Rote Quadrate repräsentieren Zeitpunkte, zu denen
aufgrund der Mischung keine Zündung möglich ist, während grüne
Quadrate Mischungsverhältnisse repräsentieren, die eine Entzün-
dung des Gemischs erlauben. Der Ausgangspunkt der Trajektorie
ist entsprechend der Konditionierung des Brennraums festgelegt:
Für Treibstoffvorlauf oder Sauerstoffvorlauf verschieben sich die
Ausgangskoordinaten entsprechend und ermöglichen so ein frühe-
res oder späteres Erreichen der Zündfähigkeit. Diese Form der Dar-
stellung repräsentiert jedoch nicht die tatsächlichen Bedingungen
im Brennraum einer Raketenbrennkammer, da die typischerwei-
se koaxiale Einströmung der Treibstoffe sowie Effekte der Druck-
und Temperaturänderungen und der turbulenten, nicht vorgemisch-
ten Strömung unberücksichtigt bleiben. Diese haben jedoch auf die
Zündgrenzen einen großen Einfluss (siehe Kapitel 3). Dennoch ver-
deutlicht dieses Gedankenexperiment den Effekt der Sequenzierung
als auch der Brennstoffwahl auf die Auslegung und Kontrolle des
Zündprozesses in Raketenbrennkammern. Daher kann es für gege-
bene Triebwerkskonfigurationen auch ein Mischungverhältnis für
optimale Zündbedingungen geben, das sich vom Mischungsverhält-
nis des stationären Betriebs unterscheidet [HH92].
Neben umfangreichen Testkampagnen zur Auslegung und Quali-

fizierung von Zündsequenzen werden vermehrt numerische Werk-
zeuge wie 0D oder 1D-Simulationen für Triebwerkstransienten ver-
wendet, um den Zündsequenzen mit reduziertem Testaufwand si-
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2.3. Zündprozess und -sequenzierung 15

Abbildung 2.1.: Zündfähigkeitsdiagramm für H2/O2/N2 auf Basis
von Dwyer [DJHP03] und für CH4/O2/N2 von Zabetakis [Zab64]
bei homogener Mischung in Ruhe und P=1 bar und T=293 K.

Abbildung 2.2.: Vergleich von treibstoffreicher (oben) und sauer-
stoffreicher (unten) Sequenzierung eines Zündversuchs. Rote Qua-
drate repräsentieren Zeitpunkte, zu denen aufgrund des Mischungs-
verhältnisses keine Zündung möglich ist, grüne Quadrate repräsen-
tieren Zeitpunkte, die eine Entzündung des Gemischs erlauben.
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16 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

cherzustellen [Man10, DM12]. Für den Brennkammerzündprozess
sind trotz stetig steigender Rechenkapazitäten numerische Simula-
tionen der transienten Strömungs- und Zündprozesse in Raketen-
triebwerken mit kryogenen Treibstoffen weiterhin sehr anspruchs-
voll sowie zeit- und ressourcenintensiv. Insbesondere wenn die Treib-
stoffe unterkritisch vorliegen und daher beim Hochfahren Phasen-
grenzen überschreiten, wird die Modellbildung komplex, insebson-
dere durch die thermische Wechselwirkung der Treibstoffen mit der
Triebwerksstruktur [Roc14, Lac09]. Daher sind für das Erproben
des sicheren Hochfahrens von Triebwerken weiterhin Grundlagen-
experimente und Versuchskampagnen zur Qualifizierung von Ra-
ketentriebwerken essentiell.

Zur Charakterisierung eines Zündvorgangs in Raketenbrennkam-
mern werden häufig zwei Eigenschaften herangezogen, um eine
Bewertung der Kombination aus Sequenzierung und Zündmethode
vorzunehmen: Die Induktionszeit bzw. Zündverzug und der Zünd-
überdruck [HMC04].

Induktionszeit und Zündverzug Die Induktionszeit τind ist der
Zeitabstand von Energieeintrag bis zum detektierbaren Anstieg ei-
nes betriebsrelevanten Parameters wie Temperatur, OH*-Emission
oder Druck. Je nach technischer Anwendung und verfügbarer Dia-
gnostik wird der Parameter und dessen Schwellwert zur Definition
dieser Zeit jedoch unterschiedlich festgelegt und in der Literatur
inkonsistent verwendet. Dagegen wird der Begriff „Zündverzug“
häufig definiert als Zeitspanne zwischen dem Aktivierungsbefehls
des Zünders und dem Anstieg eines betriebsrelevanten Parameters.
Für hypergole Triebwerke wird die Zeitspanne zwischen Ventilöff-
nung und Anstieg eines betriebsrelevanten Parameters genutzt.

Im Allgemeinen ist die Induktionszeit eine Funktion der Tempe-
ratur T, Drucks und Zusammensetzung des zu zündenden Mediums.
Entsprechend der Rekationsgeschwindigkeit Wi auf Basis des Arr-
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2.3. Zündprozess und -sequenzierung 17

heniusgesetzes für zwei Reaktionspartner

Wi =Ci ·T β · c1,i · c2,i · exp(−Ea,i/RT ) (2.1)

mit c1,i und c2,i der Stoffmengenkonzentration der zwei Edukte und
Ea,i der Aktivierungsenergie, hängt die Induktionszeit τind exponen-
tiell von der inversen Temperatur ab [WMD16]:

τind ∝ exp(C2/T ) (2.2)

Betrachtet man den Zündprozess bei geringen Strömungsgeschwin-
digkeiten, sodass viskose Heizprozesse und akustische Interaktio-
nen vernachlässigt werden können, lässt sich nach Mastorakos [Mas09]
die Leistungsdichte innerhalb der Brennkammer für inhomogene
Treibstoffverteilung darstellen als:
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Darin sind cp,m die massenanteilgemittelte Wärmekapazität des Ge-
mischs, hi die absolute Enthalpie von Spezies i, Wα die Bildungsrate
von Spezie i, D der für alle Spezies als konstant angenommene Dif-
fusionskoeffizient, qZünder die durch den Zünder eingebrachte Leis-
tungsdichte und qVerluste die Verlustleistung über die Systemgrenze,
hier die Brennkammerstruktur. Insbesondere ist die Dynamik ab-
hängig vom Anfangsdruck.

Mehrere Aspekte werden durch diese Darstellung deutlich:

• Die Temperatur im Brennraum sinkt nach dem Ende eines lo-
kalisieren Energieeintrags des Zünders qZünder zunächst durch
Wärmeleitung und Diffusion, da der Reaktionswärmeterm ∑

N
i=1 hiWi

bei geringen Temperaturen sehr klein ist und die exother-
men Kettenverzweigungsreaktionen noch nicht dominieren

17



18 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

(siehe Gleichung 2.1). Da die chemische Reaktionsrate ex-
ponentiell mit der Temperatur steigt, kann es ab einem be-
stimmten Zeitpunkt durch Turbulenz, der Ausdehnung der
Verbrennungszone und den Kettenfortpflanzungsreaktionen
zum exponentiellen Anstieg der Temperatur in der Brenn-
kammer kommen, falls die Temperatur nach der Induktions-
zeit noch hinreichend hoch ist. Diese Vorgang in einem Sys-
tem wird als sogenannter „chemical runaway“ oder „chain
explosion“ bezeichnet [WMD16] und wurde für die thermi-
sche Zündung in geschlossenen Volumen erstmals durch Se-
menov beschrieben [GY08]. Beispielhaft ist der berechne-
te Temperatur- und Leistugsdichteverlauf für eine Zündung
eines GOX/GH2-Gemischs mittels Zündkerze in Abbildung
2.3 dargestellt, der von Lacaze [Lac09] simuliert wurde.

• Der Ablauf der Zündung ist stark von den lokalen Stoffmen-
genkonzentrationen ci(⃗x, t)=

wi·ρ
mi

im Brennraum und der räum-
lichen und zeitlichen Verteilung des Energieeintrags in die
Brennkammer abhängig. Für funkenbasierte Zündungen brei-
tet sich die Verbrennungszone zunächst lokal aus, während
bei Einströmung von heißen Gasen durch einen Gasfackel-
zünder oder eine pyrotechnische Ladung ein größeres Volu-
men auf die Selbstzündtemperatur gebracht wird oder durch
Radikale der Zündprozess induziert wird.

Allein bei dieser Darstellung wird deutlich, dass die Verwendung
des Begriffs der Induktionszeit oder des Zündverzugs nicht ver-
gleichbar auf unterschiedliche Zündsysteme anzuwenden ist. Für
ein gegebenes Zündsystem beeinflusst die Treibstoffwahl und die
Sequenzierungsstrategien den Zünderfolg und den Zündverzug maß-
geblich: Beispielsweise wurden für laserinduzierte Zündvorgänge
von Liou et al. [Lio94] Zündverzugszeiten in GOX/GH2-Gemischen
und GOX/GCH4-Gemischen verglichen, wobei der Zündverzug ∆tZV

als Zeit zwischen Laserpulserzeugung und Druckanstieg definiert

18



2.3. Zündprozess und -sequenzierung 19

Abbildung 2.3.: Berechneter Leistungsdichte- und Temperaturver-
lauf für die Zündung eines idealen GOX/GH2-Gemischs (T=300K,
P=1,87 bar, ROF=4) durch Energiedeposition von Lacaze [Lac09].
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20 2. Die Zündung von Raketenbrennkammern

wurde. Dabei ergaben sich folgende Unterschiede des Zündverzugs:

0,4ms < ∆tZV < 1ms für GOX/GH2 (2.4)

1,2ms < ∆tZV < 4ms für GOX/GCH4 (2.5)

Die Intervalle resultierten aus den Mischungsverhältnisvariationen
mit einem jeweiligen Minimum der Zündverzugszeiten für stoi-
chiometrische Mischungsverhältnisse.

Zündüberdruck Eine weitere Eigenschaft der Zündung in Brenn-
kammern ist der Zündüberdruck, der als maximaler Druck über
dem Zielbrennkammerdruck bei stationärem Betrieb definiert ist.
Idealerweise wird ein Überdruck durch die angepasste Sequenzie-
rung und Zündstrategie vermieden oder minimiert, da durch zu große
Druckdifferenzen die strukturelle Integrität der Brennkammer oder
des Einspritzkopfs nicht gewährleistet werden kann. Zudem werden
Druckspitzen als mögliche Ursache von nieder- oder hochfrequen-
ten Instabilitäten beschrieben, die sich bis in das Treibstoffversor-
gungsystem fortpflanzen können. In Bezug auf den Zündüberdruck
werden Zündvorgänge in sogenannte harte Zündungen mit hohen
Überdrücken und weiche Zündungen mit geringen oder ohne Über-
drücken aufgeteilt. In der Literatur existiert für diese zwei Gruppen
allerdings keine konsistente Abgrenzung, zumal die Identifikation
der entsprechenden Druckdynamiken an die verfügbare Messtech-
nik gebunden ist [HH92].

In einem stark vereinfachenden Modell nach Barrère et al. [BJVV60]
kann der Zündüberdruck Pmax mittels der Treibstoffakkumulation
zwischen dem Beginn der Einströmung der Treibstoffe und dem
Zeitpunkt der Zündung abgeschätzt werden. Dabei wird eine linea-
re Interpolation zwischen Überdruck und Zielbrennkammerdruck
PZiel durch das Verhältnis der akkumulierten Treibstoffmasse vor
Zündung ( ¯̇miτi) zur Masse in der Brennkammer im stationären Be-

20



2.3. Zündprozess und -sequenzierung 21

triebszustand ( ¯̇mτr) angenommen:

Pmax = PZiel ·
¯̇miτi
¯̇mτr

(2.6)

Darin sind ¯̇mi der mittlere Massenstrom von Ventilöffnung bis Zün-
dung nach der Zeit τi, ¯̇m der Gleichgewichtsmassenstrom bei statio-
närem Betrieb, τr = mtotal/ṁe die Aufenthaltsdauer der Treibstoffe
in der Brennkammer bei stationärem Betrieb, mtotal die Gesamt-
masse in der Brennkammer und ṁe der Massenstrom durch die Dü-
se.

Diese Darstellung beschreibt den Zündprozess nicht auf reakti-
onskinetischer Skala, sondern als Ansatz in Bezug auf die Ventil-
öffnungszeiten und dem Druckanstieg in der Brennkammer. Dabei
finden Aspekte wie die Induktionszeit τind , strömungsdynamische
Effekte, die Art der Energieeinbringung und der Mischungsverhält-
nisdynamik keine Berücksichtigung. Dennoch verdeutlicht dieser
Ansatz, dass eine Treibstoffanreicherung in der Brennkammer zu
hohen Druckspitzen führen kann.

Beide Parameter werden in Abschnitt 6.3.3 zur Charakterisierung
der laserbasierten Zündung herangezogen.
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Tabelle 2.1.: Zündzyklen für verschiedene Treibwerksanwendun-
gen in der Raumfahrt [Osc18, DEC+18, SMD05, Man12, FVBB02,
Tur09, DMC+19, IGR+17, ADK+19]
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3. Laserinduzierte Zündung
von
Raketenbrennkammern

Dieses Kapitel beginnt mit einer Kurzübersicht der verschiedenen
Mechanismen der laserinduzierten Erzeugung von Plasmen und ei-
ner Übersicht zu bisherigen Arbeiten im Themenfeld. Anschlie-
ßend wird der Ablauf des laserbasierten Zündprozesses in Rake-
tenbrennkammern beschrieben und hierfür ein vierstufiges Modell
formuliert sowie deren Zeitskalen diskutiert. Darauf folgt die Be-
schreibung der zwei technischen Umsetzungen: der laserplasma--
induzierten Zündung (LPI) und der laserablations-induzierten Zün-
dung (LAI). Weiterhin werden die relevanten Systemarchitekturen
von Laserzündern und deren Integrationsoptionen in Schubkam-
mern diskutiert. Das Kapitel endet mit einer Übersicht miniaturi-
sierter Laserzündsysteme und numerischer Untersuchungen.

3.1. Mechanismen der laserinduzierten
Zündung

In den meisten Übersichtsartikeln zu den Grundlagen der laser-
induzierten Zündung von Treibstoffen werden vier verschiedene
Mechanismen der laserinduzierten Zündung formuliert [TKW10,
BSSW04, Phu06], wobei umfassende Darstellungen von Morsey
[Mor12] und George [Geo17] gegeben werden: Bei der „Thermi-
schen Zündung“ und der „Photochemischen Zündung“ kommt es
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26 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

vor der Zündung nicht zu einem dielektrischen Zusammenbruch
des zu zündenden Mediums während bei der „resonanten Zündung“
sowie der „nicht-resonanten Zündung“ eine dielektrischer Zusam-
menbruch durch die Photonen herbeigeführt wird. In den oben ge-
nannten Arbeiten wird jedoch nicht zwischen der laserinduzierten
Erzeugung von Plasmen und dem Begriff der Zündung unterschie-
den. Auf diesen Aspekt wird in Abschnitt 3.4 nochmals eingegan-
gen.

3.1.1. Thermische Zündung

Bei der thermischen Zündung erhöhen die Photonen die Tempera-
tur eines Festkörpers oder regen die Rotations- oder Vibrationsmo-
den von Treibstoffmolekülen in Flüssigkeiten oder Gasen an, bis die
Selbstzündtemperatur des Treibstoffgemisches im Kontakt mit dem
Festkörper überschritten wird. Für diesen Prozess werden jedoch
häufig CO2-Laser oder Diodenlaser im Dauerstrichbetrieb verwen-
det, um die notwendige Photonenfluenz bzw. Energieflächendichte
in der Größenordnung von Fph ≈ 1 J/m2 zu erreichen. Dieser Me-
chanismus wird hauptsächlich auf Feststoffe angewendet, da die
Absorption hierbei signifikant höher ist als für Gase oder Flüs-
sigkeiten. Beispielsweise untersuchten Dyrda et al. [DMC+20] die
Zündung von Polymethylmethacrylat (PMMA) und GOX in Hy-
bridtriebwerken mittels Fokussierung eines Laserstrahls eines Mul-
timodendiodenlaser auf den Brennstoff PMMA. Dabei identifizier-
ten die Autoren Zündverzugszeiten im Bereich von 0,7 bis 4,3 s.

Ein Spezialfall der thermischen Zündung ist die Ablationszün-
dung für kryogene Treibstoffe, die durch eine Fokussierung des La-
serpulses auf einen Festkörper realisiert wird: Übersteigt die Inten-
sität die Ablationsschwelle, so wird das Ablationsmaterial in flüs-
sige oder gasörmige Phase überführt und in die umgebende Atmo-
sphäre geschleudert. Dadurch wird die Schwelle für den nichtre-
sonanten, dielektrischen Zusammenbruch des Mediums abgesenkt,
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3.1. Mechanismen der laserinduzierten Zündung 27

sodass es zu einer Plasmabildung oberhalb des Festkörpers kommt.
Auf Aspekte dieses Mechanismus wird in Abschnitt 3.6 gesondert
eingegangen.

3.1.2. Photochemische Zündung

Bei der photochemischen Zündung dissoziieren Moleküle durch die
Absorption eines Photonen ohne dass es zur Photionisation kommt.
Sobald die Produktionsrate der Radikale höher als deren Rekom-
binationsrate ist und diese mit dem umgebenden Gas durch Ket-
tenverzweigungsreaktionen reagieren, setzt die Verbrennung ein.
Nachteil dieser Zündart ist die notwendige präzise Abstimmung der
Laserwellenlänge auf die Absorptionswellenlänge der Moleküle,
die meist im UV-Bereich liegt und damit eine kompakte Bauweise
von Lasersystemen für technische Anwendungen mit begrenztem
Bauraum ausschließt.

3.1.3. Zündung durch resonante Ionisation

Bei der resonanten Anregung werden Moleküle durch die Absorpti-
on von mehreren Photonen nichtresonant angeregt und dissoziieren
(Photodissoziation). Die so entstandenen Atome werden durch ein
oder mehrere Photonen resonant ionisiert (Photoionisation), sodass
ungebundene Elektronen und Ionen erzeugt. Durch inverse Bremss-
trahlung werden die Elektronen weiter beschleunigt und durch Stö-
ße mit Molekülen werden neue Ionen und Elektronen erzeugt. Für
die resonante Anregung z.B. für Sauerstoff durch 2-Photonen Io-
nisation wird ein abstimmbarer UV-Laser bei 225,6 nm benötigt,
sodass wiederum eine technische Anwendung bei gegenwärtigem
Stand der Lasertechnik aufgrund der Baugrößen und Robustheit des
Lasers nicht umsetzbar ist.
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28 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

3.1.4. Zündung durch nichtresonante
Photoionisation

Bei der nichtresonanten Zündung wird ein Laserpuls fokussiert, so-
dass die Intensität I bzw. die lokale elektrische Feldstärke E groß
genug ist, um einen dielektrischen Zusammenbruch im Medium zu
erreichen. Diese Durchbruchsschwelle liegt laut Phuoc [Phu00a]
in Luft unter Standardbedingungen bei Ithr = 2TW/cm2. Dies ent-
spricht einer elektrischen Feldstärkenamplitude von

E0,thr =

√
2

nε0c
· Ithr ≈ 38,8MV/cm

mit dem Effektivwert von Ee f f = 1√
2
· Ethr = 27,5MV/cm. Das

durch den Laser erzeugte Plasma induziert bei ausreichender Ener-
giedichte den Verbrennungsprozess. Dieser Prozess und dessen Ab-
hängigkeit von triebwerksrelevanten Parametern werden im nächs-
ten Abschnitt dargestellt. In Bezug auf die Anzahl der Veröffentli-
chungen ist dieser laserinduzierte Zündmechanismus der am meist-
untersuchteste für Verbrennungskraftmaschinen [PBH+18] als auch
für Luft- und Raumfahrtantriebe [BGV16]. Dieser Umstand ist auf
die weite Verbreitung von gepulsten Nd:YAG-Lasersystemen zu-
rückzuführen, sodass im Labormaßstab mittels einer Linse ein Plas-
ma in Luft bei Standardbedingungen realisiert werden kann. Die
Miniaturisierung dieser Lasersysteme hat darüber hinaus die tech-
nische Anwendbarkeit in anwendungsnahen Aufbauten ermöglicht,
worauf in Abschnitt 3.8 eingegangen wird.

3.2. Übersicht zu Arbeiten zur
laserbasierten Zündung in
Raketenbrennkammern

Die im folgenden zusammengefassten Arbeiten zur laserbasierten
Zündung in Raketenbrennkammern dienen dem Überblick im The-
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3.2. Übersicht zu Arbeiten zur laserbasierten Zündung 29

menfeld in chronologischer Abfolge. Die für die vorliegende Arbeit
relevanten Details dieser Veröffentlichungen werden anschließend
in den darauf folgenden Abschnitten beschrieben.

Erste, grundlegende Untersuchungen zur laserbasierten Zündung
in Raketenbrennkammern wurden für die Treibstoffkombinationen
GOX/GH2, GOX/GCH4, GOX/RP-1 und GOX/GCO von Liou [Lio94]
durchgeführt. Hierfür wurde ein Nd:YAG-Laborlaser und eine zy-
lindrische Brennkammer mit einem, drei sowie fünf Einspritzele-
menten verwendet. In dieser Arbeit wurde die Anwendbarkeit der
Laserzündung für GOX/GH2 und GOX/GCH4 festgestellt und die
jeweiligen Zündgrenzen und Zünverzugszeiten identifiziert (siehe
Abschnitt 3.4). Für GOX/RP-1 wurden höhere Laserpulsenergien
benötigt, was auf eine Streuung des Laserpulses durch die RP-1-
Tropfen erklärt wird. Für GOX/GCO wurde festgestellt, dass nur
durch eine zusätzliche Einspritzung einer kleinen Menge Wasser
die Zündung induziert werden konnte. Liou formuliert, dass der
Grund hierfür aufgrund fehlender Diagnostiken nicht angegeben
werden kanna. Die vermessenen elektromagnetischen Emissionen
des Laserzünders waren dabei unterhalb der für den Raumfahrtbe-
reich spezifizierten Grenzwerte.

Trinh et al. [TEO+03] nutzten unterschiedliche Lasersysteme und
bewiesen die Anwendung eines faseroptisch gekoppelten Lasers für
GOX/RP-1 in einer Laborbrennkammer mit 31,8 mm Durchmes-
ser und Triplet-Injekoren. Zusätzlich zeigten sie die Anwendung
von zwei zeitlich abgestimmten Laserpulsen zur Zündung (Dop-
pelpulsszündung). Details zum Aufbau dieses Laserzünders sind in
der Veröffenlichung nicht dokumentiert.

Hasegawa et al. [HKK+03] verglichen die Zündeigenschaften

aIm folgenden Kapitel wird gezeigt werden, dass kleine Wassertropfen eine Ver-
ringerung der Durchbruchsschwelle um mehrere Größenordnungen zur Folge
haben. Dies kann in diesen Versuchen mit Wassereinspritzung zu einer Erhö-
hung der verfügbaren Energie für den Zündprozess und somit zum Zünderfolg
geführt haben.
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von GOX/GH2 und GOX/GCH4 für eine Anwendung in RCS-Systemen
und formulierten eine Lasersystemarchitektur mit Verteilereinheit
(„laser distributor“) zur Zündung mehrerer Brennkammern durch
einen Laser. Bei den Versuchen wurde der Laserpuls auf eine Ober-
fläche fokussiert, um durch Ablation an dieser Oberfläche die benö-
tigte Pulsenergie zu reduzieren und identifizierten Pulsenergien von
30 µJ für GOX/GH2 und 230 µJ für GOX/GCH4. Darauf aufbau-
end veröffentlichten Kumakawa et al. [KKS+04] eine Arbeit zur
laserbasierten Zündung von zwei RCS-Kammern, die mittels eines
Laborlasers und Strahlteilern gezündet wurden.

Am Institut für Raumfahrtantriebe des DLR wurden insbeson-
dere die Zündvorgänge für die Treibstoffkombinationen LOX/H2
und LOX/GCH4 ab dem Jahr 2001 untersucht [SSO01b]. Zunächst
stellten die kurzen Laserpulse eine geeignete Methode zur Sicher-
stellung von präzisen Randbedingungen für die Untersuchung des
Zündprozesses selbst dar [SSO01b, SSO01a]. Später verlagerten
sich die Forschungsaspekte auf die Untersuchung des Zündprozes-
ses unter Vakuumbedingungen ( [RRS+05, RSZO06]) und auf die
Aspekte der laserbasierten Zündung wie die Zündfähigkeit der Treib-
stoffmischungen und die Durchführbarkeit der Laserzünung in RCS-
Brennkammern ( [Man09]). 2013 publizierten Manfletti und Krou-
pa [MK13] Versuche mit einem miniaturierten Lasersystem mit der
Zielsetzung der Technologieentwicklung für Fluganwendungen von
RCS- und Oberstufentriebwerken.

Rebrov et al. veröffentlichten in einer Reihe von Arbeiten die An-
wendung und numerische Untersuchung der Laserzündung in Ver-
suchsbrennkammern für GOX/CH4, GOX/C2H5OH und GOX/Kerosin
[RGG12,RGGR12,RKY14]. Die Fortschritte dieser Aktivitäten sind
in der Veröffentlichung von 2017 zusammengetragen [RGG17] und
resultierten in der Erprobung der Laserzündung des flugqualifizier-
ten Triebwerks RD107 (LOX/Kerosin) durch Sudakov et al. [SCL+16])
sowie in einem Konzept zur Zündung aller 32 Triebwerke eines
Soyuz-Trägersystems.
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Erstmals erprobten und dokumentierten Li et al. [LFY+15] die
laserbasierte Zündung für die Treibstoffkombination LOX/LCH4
mittels Tripel-Prallinjektor in einer optischen zugänglichen Brenn-
kammer.

Parallel zu diesen Aktivitäten und zur Erstellung dieser Arbeit
wurde durch die europäische Raumfahrtagentur ESA und Ariane-
Group die Laserzündtechnologie auf Demonstratortriebwerken un-
tersucht: Soller et al. [SRPK16,Sol17] zeigten als Ergebnis die An-
wendung für Expander- und Gasgeneratortriebwerken auf Anwen-
dungsskala für LOX/LH2 während Fuhrmann et al. [FMK+19] die
Anwendung für zukünftige Oberstufentriebwerke mit einem Tech-
nologiereifegrad (TRL) 6 vorstellten.

3.3. Ablauf des Zündprozesses der
laserbasierten Zündung in
Raketenbrennkammern

Die laserbasierte Zündung in Raketenbrennkammern umfasst die
Erzeugung des Laserpulses, die Fokussierung des Pulses, die Laser-
Plasma-Wechselwirkung, die reaktionskinetischen Prozesse der Treib-
stoffe infolge der Plasmaerzeugung und die Interaktion des entste-
henden Flammenkerns mit dem Strömungsfeld innerhalb der Brenn-
kammer und damit eine hohe Anzahl unterschiedlicher physikali-
scher Prozesse auf unterschiedlichen Zeitskalen. Zur Veranschau-
ung des Ablaufs ist in Abb. 3.2 eine laser-induzierte Zündung in
einer optisch zugänglichen Brennkammer (Abb. 3.1) dargestellt,
wie sie im Kapitel 5 beschrieben wird. Der Ablauf des Zündpro-
zesses von Raketenbrennkammern wurde an Einzelinjektorversu-
chen für LOX/GH2 und LOX/GCH4 unter anderem von Schmidt et
al. [SKH+03, SWHO04] sowie Gurliat et al. [GSHO03] für Stan-
dardbedingungen in der Brennkammer vor Brennstoffeinspritzung
untersucht. De Rosa et al. [RSZO06], Lacaze et al. [LSO09] und
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Lasersystem

Linsentubus

Brennkammer

Vakuumtank

Abbildung 3.1.: Brennkammer mit Laserzünder und lateraten Fens-
tern zur Untersuchung des Zündprozesses am Teststand M3.1

1 2 3

Abbildung 3.2.: Bildsequenz für einen erfolgreichen Zündversuch
in einer optisch zugänglichen Brennkammer mit Laserzünder am
Teststand M3.1
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Manfletti [MSO09] erweiterten diese Untersuchungen für Grob-
vakuumbedingungen durch Schlieren- und Chemilumineszenzauf-
nahmen in optisch zugänglichen Modellbrennkammern.

Zusammenfassend werden in diesen Arbeiten vier Phasen der
Flammenausbreitung formuliert, die in Abb. 3.3 schematisch dar-
gestellt werden:

1. Die initiale Zündphase, in der der Energieeintrag in die Brenn-
kammer, eine Flammenkernbildung sowie ein Transport des
Kerns durch Konvektion im Strömungsfeld der Brennkam-
mer stromab stattfindet. Diese Phase dauert etwa 0,5 ms.

2. Die Flammenpropagationsphase, in der die Treibstoffe in den
Rezirkulationszonen umgesetzt werden und durch einen An-
stieg des Drucks und der Flammenintensität charakterisiert
sind. Diese Phase dauert etwa 0,1 bis 2 ms. Dabei wurden
harte und weiche Zündungen unterschieden, die sich nach
dem maximalen Brennkammerdruck unterscheiden, ohne ei-
ne eindeutige Schwelle für die Abgrenzung zu nennen. Die
Ursache dieser zwei Verläufe waren nach Gurliat et al. [GS-
HO03] die sich in den Rezirkulationszonen eingestellten Mi-
schungsverhältnisse, die sich aus der Sequenzierung vor der
Zündung ergaben. Wohlhüter [Woh] identifizierte experimen-
tell und numerisch für Tests mit GOX/GCH4, dass eine sau-
erstoffreiche Sequenzierung und damit Rezikulationszonen
zu harten Zündungen führen können. Manfletti et al. [MSO09]
formulierten die Relevanz der Weberzahl, der Einspritzge-
schwindigkeit des LOX, und der Kombination von Ohne-
sorgzahl und Reynoldsnummer als Unterscheidungsgröße für
harte oder der weiche Zündung. Demnach traten harte Zün-
dungen für hohe Weberzahlen (We≈ 40000) und kleine Im-
pulsstromdichteverhältnisse (J≈ 0,5) auf bei gleichzeitigen
hohen Massenströmen. Alle hier genannten Arbeiten wurden
dabei an Einzelinjektoren durchgeführt.
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34 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

3. Das Abheben der Verbrennungszone durch Konvektion und
das Verlöschen der Verbrennung in den Rezirkulationszonen.
Während dieser bis zu 5 ms andauernden Phase sinkt die
Flammenintensität wie auch der Brennkammerdruck.

4. Die Flammenankerungsphase, die bis zu 50 ms andauerte.
Während dieser Phase entwickelt sich die Verbrennungszone
wiederum in Richtung Injektor und ankert entweder am In-
jektor oder aber an einer Position stromab der Injektorstirn-
fläche, wo sich ein Gleichgewicht aus Konvektionsgeschwin-
digkeit und Flammenausbreitungsgeschwindigkeiten einstellt.

In diesen Betrachtungen werden die Prozesse des Energieeintrags
durch den Laser und der Übergang des Laserplasmas zum Flam-
menkern jedoch nicht betrachtet, können dafür aber für beliebige
Zündtechnologien mit lokalisiertem Energientrag angewendet wer-
den.

Aus diesen vier Phasen wurden 3 Szenarien für den Ablauf eines
Zündversuchs entwickelt:

1. Das Ausblasen der Verbrennungszone nach Phase 2

2. Das Szenario in 3 Phasen, bei der das Abheben der Verbren-
nungszone (Phase 3) nicht stattfindet, sondern die Flamme
direkt ankert und sich stabilisiert.

3. Das Szenario in den oben beschriebenen 4 Phasen.

Bei diesen Untersuchungen mit Hochenergielasersystemen für den
Laborbetrieb wurde die Energieeinbringung durch hinreichende (d.h.
maximale) Pulsenergien sichergestellt. Aufgrund der limitierten La-
serpulsenergie von miniaturisierten Systemen und damit der ver-
fügbaren Zündenergie, ist die Flammenkernbildung jedoch eine kri-
tische Phase während der Zündung. Diese Aspekte der minimal not-
wendigen Pulsenergie wurden von Manfletti et al. detailliert [Man09,
Man14b,Man14a] und zu dem Szenario des Ausblasen der Flamme
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Abbildung 3.3.: Schematischer Ablauf der Flammenausbreitung in
4 Phasen nach Gurliat et al. [GSHO03] für einen Scherkoaxialin-
jektor.

wurde das Szenario der ausbleibenden Flammenkernentwicklung
hinzugefügt.
Neben der Zündung von Raketenbrennkammern wurde der Prozess
der Zündung in anderen technischen Anwendungen ebenfalls for-
malisiert: Die Abfolge der funkenbasierten Zündung in Gasturbi-
nen wird durch Mastorakos [Mas17] in vier Phasen beschrieben:
der Flammenkernerzeugung („kernel generation“), dem Flammen-
wachstum („flame growth“), der Injektorelementzündung („burner
ignition“) und final der Zündung weiterer Injekoren („light around“).
Entsprechend werden für die erzwungene Zündung von turbulenten
Sprays drei verschiedene Kategorien des Zündversagens abgeleitet:
Der „short mode of ignition failure“ findet statt, wenn der Zünd-
funke zu wenig Energie an das Medium überträgt, durch zu starke
Scherung oder zu starke Wärmeleitung in das umgebende Medi-
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36 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

um verlöscht oder der Zündfunke in lokal ungünstigen Mischungs-
verhältnissen verlischt. Der „long mode of ignition failure“ wird
durch langsame Treibstofftropfenverdampfung und daraus folgende
Wärmleitung verursacht. Bei dem „third mode of ignition failure“
wird die Flamme nach unvollständigem Umsatz der Treibstoffe in
den Rezirkulationszonen ausgeblasen.

Modelle zur Bestimmung von Zündwahrscheinlichkeiten für nicht
vorvermischte Strömungen wurden von Eyssartier et al. [ECGP13]
für Luft/Kerosin-Gemische in Luftfahrtantrieben und von Neophy-
tou et al. [NRM12] mittels Monte-Carlo-Methoden vorgeschlagen.
Erstere formulieren 5 konsekutive Bedingungen zur Zündung: C1-
Zündfähigkeit der Treibstoffverteilung; C2-hinreichender Energie-
eintrag; C3-Flammenkernwachstum; C4-hinreichende Größe des Flam-
menkerns, um ein Verlöschen durch Scherung und Wärmeleitung
an der Brennkammerwand zu vermeiden; C5- Hinreichende Aus-
breitungsbedingungen in Richtung der Injektoren. Eine Anwendung
dieser Modelle setzt jedoch immer eine numerische Untersuchung
bei etablierter Strömung voraus, bildet also nicht die Dynamik der
Treibstoffmassenströme und -temperaturen bei der Einspritzung in
Raketenbrennkammern ab.

3.4. Ein 4-Schrittmodell der laserbasierten
Zündung von Raketenbrennkammern

Auf Basis der oben beschriebenen ersten Versuche zur laserbasier-
ten Zündung in optisch zugänglichen Brennkammern sowie den
grundlegenden Abhandlungen zur Zündung von Sprays [Mas09,
Mas17] und funkenbasierter Zündungen von vorgemischten Treib-
stoffströmungen [CRCB13,Car13], lässt sich die laserbasierte Zün-
dung von Raketenbrennkammern zusammenfassend in vier konse-
kutive, erfolgskritische Abschnitte einteilen, wobei der Zündungs-
prozess von der Laserpulseinkopplung in die Brennkammer bis zum
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Erreichen eines stabilen Betriebspunkts betrachtet wird:

1. Erzeugung eines laserinduzierten Plasmas durch Gasdurch-
bruch im Medium oder durch Ablation

2. Transformation des Plasmas in eine lokale, selbsterhaltende
Verbrennungszone

3. Übergang in eine makroskopische Verbrennungszone, insbe-
sondere die Ausbreitung der Verbrennungszone auf die Strö-
mungsfelder der restlichen Injektorelemente

4. Stabile Ankerung der Verbrennungszone an allen Injektorele-
menten.

Die Abfolge der physikalischen Phänomene ist in Abb. 3.5 darge-
stellt.

3.4.1. Zeitskalen der Laserzündung in
Raketenbrennkammern

Die einzelnen physikalischen Phänomene der laserbasierte Zündung
finden auf unterschiedlichen Zeitskalen statt, beginnend mit dem
Laserpuls mit τp ∼O(10−9 s) bis zum Erreichen der Ankerung und
Stabilisierung der Flamme τS4 ∼ O(10−1 bis 10 s). In Abbildung
3.4 sind die zeitlichen Skalen der auftretenden Phänomene angege-
ben. Die Zeitskalen sind dabei stark von den Treibstoffen, Druck,
Temperatur und technischer Anwendung und damit mit der An-
zahl der Injektoren abhängig. Für die stabile Ankerung spielt die
Injektorgeometrie eine wichtige Rolle, insbesondere ob es sich um
einen Einzelinjektor oder eine große Anzahl von Injektoren wie bei
Hauptstufentriebwerken mit mehreren Hundert Elementen handelt.
Der Vergleich der Zeitskalen auf Basis der Simulation von Laca-
ze (siehe Abb. 2.3) für GOX/GH2 und den Zeitskalen, die Car-
din für Luft/Kerosin formuliert ergeben dabei Unterschiede von bis
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1 ns 1 µs 1 ms 1 s

Laserpuls

Plasmaemission

Schockwelle

Flammenkernentwicklung

makroskopische Verbrennung

Druckanstieg
∆tZV

Schritt 1
Schritt 2 Schritt 3 Schritt 4

Abbildung 3.4.: Zeitlicher Ablauf der Laserzündung auf Basis von
[Lac09, TKW10, CRCB13, BLSB16]

zu zwei Größenordnungen für die Erzeugung des Flammenkerns.
Liou [Lio94] ermittelte Zündverzugszeiten von 0,4 bis 1 ms für
GOX/GH2 und 1,2 bis 4 ms für GOX/GCH4, definiert als Zeit zwi-
schen Laserpulserzeugung und Druckanstieg. Dabei wurden die mi-
nimalen Werte für stoichometrische Mischungen identifiziert. Wie-
derum werden die höheren Aktivierungsenergien und langsamere
Reaktionskinetik für GOX/GCH4 als Grund für den Unterschied
angeführt.

Diese vier Schritte mit den zugehörigen Erfolgskriterien werden
in den folgenden vier Abschnitten detailliert und dienen als Grund-
lage für die Diskussion der in dieser Arbeit realisierten Experimen-
te.

3.4.2. Schritt 1: Erzeugung eines laserinduzierten
Plasmas

Die Erzeugung eines laserinduzierten Plasmas durch nichtresonante
Photoionisation des Mediums wird erreicht, wenn die Laserpulsin-
tensität I die Durchbruchsschwelle des Mediums Ithr übersteigt:

I
!
> Ithr (3.1)
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Abbildung 3.5.: Schematischer Ablauf der laserplasmainduzierten
und laserablationsinduzierten Zündung

Die Plasmaerzeugung basiert dabei auf den zwei Prozessen Mul-
tiphotoionisation (MPI) und Elektronenkaskadenionisation (EKI),
die zu einem Anstieg der Dichte der freien Elektronen im Medium
führen [Phu06]. Durch die Fokussierung des Laserpulses werden
über Multiphotonenionisation die Atome oder Moleküle ionisiert.
Dabei werden von einem Molekül N mehrere Photonen absorbiert,
sodass in der Summe genügend Energie für die Ionisation aufge-
bracht wird: Für eine benötigte Ionisationsenergie Eion ist die mi-
nimal notwendige Anzahl an Photonen mi der Energie Eph = hc/λ

39



40 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

durch mi = Eion/Eph +1 bestimmt:

N+mi · γ → N++ e− (3.2)

Die Ionisationsenergien für die in kryogenen Raketentriebwerken
verwendeten Treibstoffe betragen Eion,O2 = 12,07 eV, Eion,H2 = 15,42 eV,
Eion,CH4 = 12,61 eV [Lid04], sodass sich für Nd:YAG-Laser mit
Wellenlänge λ = 1064 nm und entsprechender Photonenenergie von
Eph = 1,17 eV ein Wert von mi > 10 ergibt. Diese hohe Anzahl
von gleichzeitig aufgenommenen Photonen pro Atom ergibt einen
geringen Wirkungsquerschnitt für diesen Mechanismus verglichen
mit im nächsten Absatz beschriebenen Elektronenkaskadenionisa-
tionsprozess [Mor75]. Ein anderer Ursprung von freien Elektronen
sind Verunreinigungen im Medium und Aerosole oder Russparti-
kel, die mit geringerer Energie ionisiert werden können als mole-
kularer Wasserstoff, Methan oder Sauerstoff [BI04]. Andererseits
liegen solche Verunreinigungen in den Treibstoffen von kryogenen
Raketentriebwerken nur in sehr geringen Mengen im Bereich von
10−6 Molanteilen vor. Daher wird ebenso die Hintergrundstrahlung
als Ionisationsquelle genannt, um freie Elektronen zu erzeugen. In
Brennstoffen wie RP-1 oder LNG sind längerkettige Kohlenwasser-
stoffe vorhanden, die eine geringere Ionisationsschwelle erwarten
lassen.

Im Anschluss an die Erzeugung der ersten freien Elektronen folgt
der Gasdurchbruch durch den exponentiellen Anstieg der Elektro-
nendichte via Elektronenkaskadenionisation oder aber durch wei-
tere Multiphotonen-Ionisation. Bei der Elektronenkaskadenionisa-
tion werden die freien Elektronen durch inverse Bremsstrahlung
beschleunigt. Überschreitet durch diese Energieaufnahme die ki-
netische Energie der Elektronen das Ionisationspotential der Ato-
me/Moleküle, werden die Moleküle bei der Kollision ionisiert. Die
zugehörige Reaktion der Stoßionisation lautet:

N+ e− → N++2e− (3.3)
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Diese erzeugten freien Elektronen werden wiederum beschleunigt
und ionisieren weitere Moleküle. Da die Bildungsrate der freien
Elektronen von der aktuellen Dichte der freien Elektronen abhängt,
kommt es bei ausreichenden Photonenflüssen zum exponentiellen
Anstieg der Dichte der freien Elektronen. Die Elektronendichte, die
nach dem Laserpuls im Fokusvolumen existiert, hängt stark von
der Laserpulsintensität, -dauer und Druck und Temperatur des Me-
diums ab. Durch Spektroskopie und Interferometrie wurden Dich-
ten von ne = 1016 cm−3 bis ne = 1019 cm−3 bestimmt [KMF+10,
DeM69,HBI+97] sowie Temperaturen im Bereich von 106 K [Phu00b,
DeM69] und Drücke von 103 bar [PW99] in gasförmigen Medien,
während die Temperaturen in Wasser beispielsweise mit 104 K ab-
geschätzt werden [NV99].

Die Dynamik der freien Elektronendichte kann durch folgende
Ratengleichung beschrieben werden [KHR97, NV99, VV03]:

dne

dt
= νMPI ·nN +(νEKI −νec−νr −νatt −νdr) ·ne+

dndi f f

dt
(3.4)

Auf die einzelnen Terme wird in Kapitel 4 gesondert eingegangen.
Die Koeffizienten in Gleichung 3.4 sind aufgrund der Abhän-

gigkeit von der Stoßfrequenz der Elektronen und Neutralteilchen
während der Elektronenkaskadenionisation druck- und temperatur-
abhängig. Beispielsweise werden die Diffusionsverluste für geringe
Dichten signifikant, da die Elektronen das Fokusvolumen verlas-
sen, bevor sie andere Atome ionisieren. Gleiches gilt für zu gerin-
ge Laserintensitäten, wodurch die Elektronen nicht genug Energie
aufnehmen können, um bei Stößen eine Ionisation der Atome zu
erreichen. Da eine ausreichend hohe Stoßrate notwendig ist, um ei-
ne ausreichend hohe Ionisationsrate zu generieren, steigt die Ef-
fizienz der Elektronenkaskadenionisation mit steigendem Druck.
Für Drücke P<0,01 bar finden nicht genügend Stöße statt und die
Multiphotonen-Ionisation wird der dominierende Ionisationsprozess
[BG66]. Zur genaueren Abtrennung der MPI-dominierten und der
EKI-dominierten Bereiche kann das Produkt aus Laserpulsdauer
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42 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

und Druck herangezogen werden: Ist der Druck zu gering steigt die
mittlere freie Weglänge der Elektronen über die charakteristische
Länge des Laserfokus, sodass die Elektronen nicht durch Stöße zur
Ionisation beitragen können. Für einen EKI-dominierten Ionisati-
onsprozess wird von Morgan [Mor75] folgender Bereich angege-
ben:

P · τp ≥ 1,3 ·10−5 Pa s (3.5)

Unterhalb dieser Grenze ist der Zündvorgang MPI-dominiert.
Für die Zündung mit Laserpulsdauern von τp = 3 ns ergibt sich

ein Druck von Pre f ≥ 40 mbar und damit für Tests von kryogenen
Flüssigraketentriebwerken in Grobvakuum P ≥ 50 mbar ein EKI-
dominierter Prozess, der mit steigendem Druck entsprechend an
Relevanz zunimmt.

3.4.2.1. Intensitätsschwellwert Ithr für den dielektrischen
Durchbruch

Die Durchbruchsschwelle ist von den Parametern Dichte, der Medi-
enzusammensetzung, dem Phasenzustand des Mediums und der La-
serwellenlänge abhängig. Für Nanosekundenpulse mit λ = 1064 nm
liegt die Schwelle für gasförmige und flüssige Medien in der Grö-
ßenordnung von 1010 bis 1012 W/cm2 (siehe Tabelle 3.2). Eine Di-
spersion von Wassertropfen mit Durchmessern von 50 µm in Xe,
Ar, He oder Luft ergab eine weitere Reduktion des Schwellwerts
[CJSP90] im Vergleich zu reinem Wasser aufgrund der zusätzlichen
Fokussierung des Laserpulses durch die Tropfen und der damit ein-
hergehenden Felderhöhung [CJS+87]. Die Messergebnisse sind in
Abb. 3.6 dargestellt. Dabei ist der Effekt unabhänging vom Hin-
tergrunddruck durch die Gase, was auf die Inkompessibilität des
Wassers und damit auf die Teilchenzahldichte zurückzuführen ist.
Darüber hinaus hat die Wassertröpfchengröße zwischen 18 und 46
µm keinen Einfluss auf den Schwellwert [CJCP86]. Im Folgenden
wird angenommen, dass diese Eigenschaften von Wasser auf LOX
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Druck [bar]0,0013 0,013 0,13 1,3

Abbildung 3.6.: Effekt von Wassertropfen mit 50 µm Durchmesser
auf die Druchbruchsschwelle Ithr von Argon, Xenon und Helium.
Adapted from [CJS+87] © The Optical Society.

übertragbar sind. Brieschenk et al. [BKO13] stellten heraus, dass in
verschiedenen Arbeiten signifikante Unterschiede von bis zu Faktor
5 für die Schwellwerte veröffentlicht wurden und dass diese Unter-
schiede aufgrund von unvollständigen Informationen zu den expe-
rimentellen Laserparametern nicht geklärt werden können.

Die Druckabhängigkeit der Durchbruchsschwelle wurde in einer
Vielzahl von Arbeiten experimentell untersucht und für die Relation

Ithr ∝ P−b ·λ−2 (3.6)

der Exponent b bestimmt, der selbst wiederum eine Funktion der
Laserwellenlänge und des Mediums ist [CJSP90, SGF+10, Phu06].
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Wellenlänge Luft N2 O2 H2 CH4
1064 nm 0,65 0,67 0,55 0,78 0,55
532 nm 0,40 0,40 0,40 0,69 0,40

Tabelle 3.1.: Exponent b der Druckabhängigkeit des Laserinten-
sitätsschwellwerts für dielektrischen Zusammenbruch von Gasen
[Geo17, Phu06]

Insebsondere kann dieser Exponent als Übergang der Schwellwerte
von der MPI IMPI

thr ∝ p−1/C für kleine Drücke zur EKI IEKI ∝ p−2 für
größere Drücke betrachtet werden. Diese Werte sind in Tabelle 3.1
dargestellt. Die Schwellwerte unterscheiden sich dementsprechend
der Druckabhängigkeit um bis zu einer halben Größenordnung für
Drücke von 60 mbar bis 4 bar (siehe Tabelle 3.2). Der Effekt der
Medientemperatur wurde im Vergleich zur Druckabhängigkeit nur
in wenigen Arbeiten betrachtet, da eine Temperaturänderung eine
Teichenzahldichte darstellt und den inversen Effekt wie eine Druck-
änderung aufweist: Mit steigender Temperatur erhöht sich aufgrund
des geringeren Drucks die Durchbruchsschwelle [BI04].

Der Einfluss der Laserwellenlänge ergibt sich durch die Anti-
proportionalität der inversen Bremsstrahlung im EKI-Prozess so-
wie durch die Photonenergie bei der MPI. Gleichzeitig bedingt die
Wellenlänge auch das Fokusvolumen des Laserstrahls (siehe nächs-
ter Abschnitt). Durch Experimente von Schwarz et al. [SGF+10]
mit Kompensation für die wellenlängenabhängige Strahltaille wur-
de gezeigt, dass die Schwellwerte für Drücke über 1 bar um bis zu
100% höher sind für λ = 532 nm im Vergleich zu λ = 1064 nm.
Durch die in der vorliegenden Arbeit verwendeten Lasersysteme ist
die Wellenlänge von λ = 1064 nm aufgrund des Bauraums und der
notwendigen Robustheit des Systems festgelegt.

Mewes et al. [MRK16] nutzten ein Modell von Brumme [Bru78],
um die MPE-B („minimum pulse energy for breakdown“) für Gas-
mischungen zu bestimmen. Dieses Modell basiert auf der Elektro-
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Tabelle 3.2.: Durchbruchsschwellen in 1010 W/cm2 für nichtre-
sonanten Zusammenbruch für eine Zusammenbruchswahrschein-
lichkeit von 50 % bei λ = 1064 nm und Umgebungstemperatur
[Phu00a, VNTN96, BK81, CJSP90]
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nenkaskadenionisiation, Diffusionsverlusten und Verlusten durch
elastische und inelastische Stöße. Daraus folgt eine Bestimmung
der Schwellintensität als Funktion der Teilchenzahldichte Nmol

V =
P

kBT und der Stoßfrequenz νst

νst =
P

kBT
·
√

Eion

2m
·σ (3.7)

IEKI
thr =

ε0cmEion

e2 ·
{

C1 ·ν2
st +C2 ·νst +C3 +C4 ·ν−1

st +C5 ·ν−2
st

}
(3.8)

Dabei wurden der Schwellwert von Gasmischungen als molanteil-
basierter Mischwert bestimmt. Für die Darstellung des umfassen-
den Modells und der Koeffizienten Ci, die von den Laserparame-
tern und Stoffeigenschaften abhägig sind, wird an dieser Stelle auf
die oben genannte Referenz verwiesen. Als Obergrenze für diesen
Schwellwert wird durch Brumme der Schwellwert für den dielek-
trischen Zusammenbruch durch MPI (IMPI

thr ) beschrieben. Im Rah-
men der vorliegenden Arbeit wurde jedoch ein linearer Übergang
der Schwellwerte von MPI und EKI in Funktion des Abstands vom
Druck Pre f entsprechend Gleichung 3.5 verwendet, da beide physi-
kalischen Prozesse nicht unabhängig voneinander ablaufen.

Für die Medien GOX, GCH4 und GH2 sind die so bestimmten
Schwellintensitäten in Abb. 3.7 gegeben und mit den experimen-
tell bestimmten Werten von Phuoc verglichen. Dabei konnten die
absoluten Werte von Phuoc für die jeweiligen Medien nur durch ei-
ne Anpassung des Korrekturfaktors für inelastische Stöße reprodu-
ziert werden, analog zu der Vorgehensweise von Brumme für des-
sen Vergleichsexperimente.

3.4.2.2. Laserintensität I am Ort der Zündung

Während die Eigenschaften des zu zündenden Mediums und da-
mit die zu überschreitende Intensitätsschwelle von den verwende-
ten Treibstoffen und der Zündsequenzierung abhängig ist und nur in
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Abbildung 3.7.: Vergleich der Schwellintensitäten Ithr für GOX,
GCH4 und GH2 bei 300 K.

gewissen Grenzen modifizierbar ist, können auf Seiten des Lasers
verschiedene Parameter a priori modifiziert werden, sodass die er-
zielte Laserintensität I gegebenenfalls erhöht werden kann. Die re-
levanten Laserparameter sind die Pulsenergie Ep, die Wellenlänge
λ , Pulsdauer τp, Strahlqualität M2, Strahldurchmesser vor der Fo-
kussierung rp und die Abbildungseigenschaften des fokussierenden
optischen Bauteils (Brennweite f , Abbildungsfehler, Reflektivität).
Aus diesen Größen lässt sich die mittlere Laserintensität Ī berech-
nen:

Ī =
Ep

τp ·A
(3.9)

mit der Querschnittsfläche der Strahltaille in paraxialer Näherung
[Mes08]:

A = π ·w2
0 = π ·

(
M2 ·λ
π · rp

)2

· f 2 = π ·θ 2 · f 2 (3.10)

Wie von Mewes et al. [MRK16] dargestellt, resultiert aus einem
Gausschen Strahl in zeitlicher und räumlicher Dimension mit dem
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48 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Intensitätsprofil

I(⃗x, t) = I(r,z, t) =

I (r = 0,z =− f , t = 0) ·
(

w0

w(z)

)2

· exp

[
−2t2

τ2
p

]
· exp

[
−2r2

w(z)2

]
(3.11)

und einer entsprechenden Pulsenergie

Ep =
∫∫∫∫

I(⃗x, t)rdr dϕ dzdt (3.12)

die maximale Intensität Imax im Fokus von

Imax =
4 ·

√
ln(2)

π1.5 · τp ·w2
0
·Ep (3.13)

Diese ist um den Faktor

Imax

Ī
= 4 ·

√
ln(2)

π
≈ 1.88 (3.14)

größer als die mittlere Intensität Ī, die üblicherweise in Veröffentli-
chungen angegeben wird (siehe Abbildung 3.8).

Für ein gegebenes Lasersystem mit fester Pulsdauer und Foku-
soptik ergibt sich für die Bedingung I > Ithr durch Gleichung 3.13
eine minimale Pulsenergie, die notwendig ist, um einen Plasma zu
erzeugen:

Imax = Ithr ⇐⇒ Ep,thr =
π1.5 · τp ·w2

0

4 ·
√

ln(2)
· Ithr ≡ MPE-B (3.15)

Ep,thr wird daher im folgenden als MPE-B („minimum pulse energy
for breakdown“) bezeichnet. Auf Basis des Modells von Brumme
für die Druchbruchsschwellen (siehe Gl. 3.7) sind Ithr und MPE-B
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für GOX/GH2 und GOX/GCH4 für 200 K und 300 K in Abhängig-
keit von ROF und Druck in Abb. A.3 dargestellt. Dabei ergeben
sich MPE-B von 9 bis 73 mJ.

Auch die Modeneigenschaften des Lasers haben einen Einfluss
auf die Durchbruchsschwelle: Alcock et al. [ADR70] beschrieben
eine Reduktion der Durchbruchsschwelle um bis zu 50 % für Mul-
timodenpulsen im Vergleich zu Einzelmodenpulsen in Argon und
Stickstoff, während die relativen Druchbruchsschwellen in Abhän-
gigkeit vom Druck erhalten blieben.

Die Auswirkung von Strömungsgeschwindigkeiten der Treibstof-
fe in der Brennkammer auf den dielektrischen Zusammenbruch er-
geben sich bei einer Betrachtung der charakterisitischen Zeitskalen:
Bei einer Laserpulslänge von τp ≈ 3 ns und einem Plasmavolumen
mit Radius w0 ≈ 20 µm folgt eine Strömungsgeschwindigkeit von

vthr = r/τp ≈ 1,3 ·104 m/s (3.16)

die vorliegen muss, damit das ursprüngliche Wechselwirkungsvo-
lumen während des Laserpulses aus dem Fokusvolumen des Lasers
transportiert wird. Da typische Einströmungsgeschwindigkeiten in
Raketenbrennkammern unterhalb dieses Wertes liegen, kann der
Einfluss der Strömungsgeschwindigkeit auf den Prozess der Plas-
maerzeugung vernachlässigt werden.

3.4.2.3. Erweiterte Aspekte für die laserablationsbasierte
Zündung

Die bis hierhin formulierten physikalischen Effekte bei der Erzeu-
gung eines laserinduzierten Plasmas in gasförmigen Medien wer-
den für LAI um die vorausgehende Laser-Material-Wechselwirkung
und den Materialabtrag erweitert. Eine detaillierte Diskussion die-
ser Aspekte findet sich beispielsweise bei von der Linde [LST00],
Brown [BA10] und Chichkov [CMN+96]. Für Nanosekundenpulse
mit λ = 1064 nm können diese Prozesse in vier Teilschritten zu-
sammengefasst werden:
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50 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

1. Wechselwirkung der Photonen mit den Elektronen des Va-
lenzbandes des Materials:
Durch die Wechselwirkung der Photonen mit den Elektro-
nen werden die Elektronen in den oberen 10 µm im Material
beschleunigt und erzeugen durch Stöße eine hohe Dichte an
freien Elektronen im Material.

2. Thermalisierung der Energie und Schmelzen der oberen Ma-
terialschicht:
Durch Stöße mit Atomen im Gitter des Festkörpers kommt
es zur Anregung von Phononen und damit zur Thermalisie-
rung innerhalb von ps bis 0,1 ns mit Raten von 109 K/s in der
sogenannten Knudsen-Schicht.

3. Ablation des Materials:
Ist die Energiedichte in dieser Schicht hoch genug, kommt es
zur Ablation von Atomverbünden und Elektronen. In einer
Untersuchung zur experimentellen Bestimmung der laserin-
duzierten Ablationsschwellen von Metallen für Nanosekun-
denpulse haben Cabalin und Laserna [CL98] unter anderem
die Ablationsschwellen von Wolfram, Kuper und Chrom be-
stimmt und mit den theoretischen Werten

Fthr = ρLv
√

aτp (3.17)

verglichen. Darin ist ρ die Dichte, Lv die Verdampfungswär-
me, a = κ

ρCp
die thermische Diffusivität und τp die Laser-

pulslänge. Diese Schwellen sind materialabhängig und lie-
gen zwischen 1 und 10 J/cm2. Für die in dieser Arbeit ver-
wendeten Metalle Cu, Cr, Zr und W liegen diese Werte bei
1,07 bis 4,5 W/cm2 (siehe Tabelle 3.3). Bei Pulsenergien von

bAufgrund fehlender Materialparameter wurde dieser Wert auf Basis der Mas-
senanteile wi der Konstituenten i ∈ {Cu, Cr, Zr} bestimmt: Lv = ∑i

(
Lv,i ·wi

)
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Tabelle 3.3.: Experimentell bestimmte und theoretische Ablations-
schwellen von Wolfram W, Kuper Cu und Chrom Cr für λ =
1064 nm aus [CL98] sowie theoretischer Wert für Zirkonium Zr,
CuCrZr und WCu auf Basis von Materialparametern aus [Lid04]
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52 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Ep = 1 mJ und A = π · (20)2 µm2 ergeben sich mittlere Ener-
giedichten von F =Ep/A≈ 83 J/cm2 ≫Fthr ≈ 2,5 J/cm2. Le-
diglich die Expansion des Plamsas oberhalb der Oberfläche
wird durch den Gegendruck durch das umgebende Medium
modifiziert.

4. Plasmaerzeugung und Abschirmung der Materialoberfläche:
Durch die Erzeugung der freien Elektronen oberhalb der Ab-
lationsfläche kommt es zum zuvor beschriebenen Plasma-
wachstum. Übersteigt dabei die Elektronendichte einen kri-
tischen Wert von

ne,krit =
ε0mec2

e2 · 1
λ 2 (3.18)

entspricht dieser Schwellwert der kritischen Plasmafrequenz
von

ωkrit =

√
ne,krite2

ε0me
= ωp (3.19)

sodass die Photonen des Laserpulses der Kreisfrequenz ωp

das Plasma nicht mehr durchdringen können und damit die
Materialoberfläche nicht weiter geheizt wird. Für λ = 2πc

ωp
=

1064 nm entspricht dies ne,krit = 9,8 ·1020 cm−3. In der Kon-
sequenz wird für Nanosekundenpulse auch die Menge an ab-
getragenem Material begrenzt und ein Verlust durch Wärme-
leitung in den Festkörper verringert. Die durchschnittlichen
Matertialablationsraten sinken daher mit steigender Dichte
des umgebenden Gases und mit höherer Laserenergiedich-
te [KK09]. Für Cu und W liegen die Ablationsraten bei unter
1 µm/Puls [VRRL99] für Drücke von 0,25 bis 1 bar. Von Bäu-
erle [Bäu11] wird formuliert, dass ab Laserintensitäten I von
107 bis 1010 W/cm2 dieser Abschirmungseffekt auftritt. Die
Intensitäten der in der vorliegenden Arbeit realisierten Expe-
rimente übersteigen diese Schwelle.
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3.4.3. Schritt 2: Übergang des Plasmas in eine
lokale, selbst erhaltende Verbrennungszone

Die physikalischen Prozesse des Übergangs des Plasmas in eine
selbsterhaltende Verbrennung werden von Beduneau [BKN+09] als
Abfolge von mehreren Teilschritten beschrieben: Erzeugung eines
Plasmas und Expansion einer Schockwelle bis auf Unterschall, Ra-
dikalerzeugung und Kettenstartreaktionen beim Abkühlen des Plas-
mas, Kettenfortpflanzungreaktionen und damit eine selbst erhalten-
den Verbrennung. Als Bedingung folgt, dass durch die eingebrachte
Energie das zu zündende Volumen für eine hinreichend lange Zeit
oberhalb der Selbstzündtemperatur bleiben muss, damit die nach
der Induktionszeit einsetzenden Kettenfortpflanzungreaktionen die
Energieverluste kompensieren und eine selbsterhaltende Verbren-
nungszone entsteht (siehe Gl. 2.3 und Abb. 2.3).

Cardin [Car13] detailliert diese Abfolge entsprechend der Tabel-
le 3.4. Die angegebenen Zeitskalen beziehen sich dabei auf einen
Zündprozess in einem ruhenden, laminaren oder schwach turbulen-
ten Treibstoffgemisch.

Für die Transformation des Plasmas in eine lokale, selbst erhal-
tende Verbrennungszone werden mehrere Kriterien formuliert: Zu-
nächst muss die durch das Medium absorbierte Pulsenergie Eabs
abzüglich der Energieverluste EVerlust die notwendige Zündenergie
zur Erzeugung eines Flammenkerns MIE übersteigen (Bedingung
1):

Eabs −EVerlust = Ev
!
> MIE (3.20)

und zugleich die lokale Treibstoffmischung am Ort x⃗ign und zum
Übergangszeitpunkt tign des Plasmas in eine Heißgaszone innerhalb
der Zündgrenzen liegen (Bedingung 2):

ROFthr,u
!
< ROF (⃗xign, tign)

!
< ROFthr,o (3.21)
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Tabelle 3.4.: Übergang von laserinduziertem Plasma in eine selbst
erhaltende Verbrennung nach Cardin [Car13] in laminarer Strö-
mung für homogene Mischung von Luft/CH4.
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Abbildung 3.8.: Theoretischer Intensitätsverlauf eines Laserpulses
mit absorbiertem Anteil (grün) bei vollständiger Absorption ab
Überschreitung des Intensitätsschwellwerts Ithr.

3.4.3.1. Bedingung 1: Zündenergie

Verfügbare Energie Ev Der Anteil der Pulsenergie, der von dem
Medium absorbiert wird, kann mit Hilfe des Intensitätsschwellwerts
abgeschätzt werden [CLP00]: Sobald die Laserintensität die Inten-
sitätsschwelle erreicht (I(tthr) = Ithr), steigt der Anteil der Absorp-
tion αabs(⃗x, t) durch die in Schritt 1 beschriebenen Mechanismen
an. Wird der Absorptionsgrad für t > tthr vereinfachend als 1 ange-
nommen, ergibt sich die absorbierte Energie zu

Eabs =
∫∫∫∫

αabs(⃗x, t) I(⃗x, t)dr dϕ dzdt ≈
∫

∞

tthr

∫∫∫
I(⃗x, t)dr dϕ dzdt

(3.22)
Dieser Aspekt ist in Abb. 3.8 dargestellt. Für eine präzisere Be-

schreibung des absorbierten Anteils kann der Absorptionskoeffizi-
ent durch die inverse Bremsstrahlung beschrieben werden [SGF+10,
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56 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Abbildung 3.9.: Zeitlicher Verlauf der normierten Laserpulsinten-
sitäten mit und ohne Plasmaerzeugung (rot bzw. rot gepunktet) in
Luft hinter dem Plasmavolumen sowie Plasmaemission (blau) für
einen Laserpuls mit Ep = 3 mJ. Die räumlichen Ausdehnung des
Plasmas in den 9 Bildern wurde durch eine bildverstärkte Hochge-
schwindigkeitskamera mit 2,88 ns Belichtungszeit aufgenommen.
Abbildung von Bärwinkel et al. [BLSB16]

56



3.4. Ein 4-Schrittmodell der laserbasierten Zündung 57

Bök11, SRH+06, PW99]. Dieser Aspekt wird in Kapitel 4 genauer
beleuchtet.

Durch detailierte Vermessungen der transmittierten Pulsenergie
haben beispielsweise Baerwinkel et al. [BLSB16] gezeigt, dass für
den Absorptionsgrad αabs(t > tthr) < 1 gilt (siehe Abb. 3.9 und
5.2(f)). Die transmittierte Pulsenergie

Etrans = Ep −Eabs (3.23)

wird im Fokusvolumen nicht absorbiert und daher als verlorener
Anteil der Pulsenergie für den Zündprozess betrachtet. Für Ithr =
Imax ist dieser Anteil entsprechend rtrans =Etrans/Ep ≥ 0,5. Um den
Anteil der transmittierten Energie zu reduzieren, wird für einen ge-
gebenen experimentellen Aufbau eine steilere, ansteigende Flanke
des Laserintensitätsprofils oder eine höhere Pulsenergie benötigt.
Alternativ kann durch eine Reduktion der Brennweite die Strahl-
taille reduziert werden. Bei einer kleineren Brennweite der Linse
werden für gegegeben Linsendurchmesser die sphärischen Abbera-
tionen jedoch relevanter, die in bisherigen Betrachtung vernachläs-
sigt wurden.

Eine andere Option rtrans zu reduzieren, ist die Verwendung von
Ablationsflächen, die verglichen mit einem nichtresonanten Zusam-
menbruch eines Gases eine niedrigere Schwelle der Plasmaerzeu-
gung besitzen (siehe Abschnitt 3.6).

Die zur Zündung verfügbare Energie Ev wird durch unterschied-
liche Verlustmechanismen wie die sich ausbreitende Schockwelle
und Bremsstrahlungsverluste reduziert. Daher werden durch Phuoc
et al. [Phu06] zwei unterschiedliche Zündmodelle dargestellt: Zum
einen das „blast wave model“, in dem das Gasgemisch direkt durch
die Schockwelle für Zeiträume größer als die Induktionszeit des
Gemischs über die Zündtemperatur geheizt und gezündet wird und
zum anderen das „hot gas model“, in dem das Heißgas hinter der
Schockwelle das umgebende Gasgemisch zündet. Ersteres wird durch
den Autor aufgrund der schnellen Abfallszeiten der Schockwelle

57



58 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

von t < 10 µs gegenüber den Induktionszeiten von Treibstoffen als
Zündungsmodell verworfen. Bei letzterem wird eine adiabate Ex-
pansion des Plasmakerns als ideales Gas angenommen, das bis auf
Umgebungsdruck expandiert und abkühlt. Die verbleibende Ener-
gie Ev steht dann zur Zündung zur Verfügung. In beiden Fällen er-
geben sich verfügbare Energien Ev von etwa 7 bis 17 % der durch
das Gas absorbierten Laserpulsenergie Eabs. In detailierteren Unter-
suchungn haben Phouc und White [PW02] auf experimenteller Ba-
sis herausgearbeitet, dass in ruhender Luft nur ca. 7 bis 8,6 % der
absorbierten Pulsenergie als Energie zur Initiierung des Verbren-
nungsvorgangs zur Verfügung stehen. Basierend auf diesen Werten
ergibt sich Gleichung 3.20 zu

Ev = Eabs −EVerlust ≥ Ev,min ≈ 0,08 ·0,5 ·Ep
!
> MIE (3.24)

Diese Abschätzung stellt dabei die unteren Grenze für Ev dar, da mit
Ep > MPE-B der absorbierte Anteil des Laserpulses stark ansteigt
(siehe Abb. 4.2). Gebel et al. [GMMA15] haben ähnliche Verlus-
te in Luft von bis zu 77 % durch die Schockwelle bei Pulsenergien
von 11,6 mJ bestimmt. Dieser Anteil nimmt ab auf 51 % für Pul-
senergien von 254,6 mJ. Gleichzeitig wurde durch Gebel et al. die
Zerstäubung von Tropfen durch die laserinduzierte Schockwelle vi-
sualisiert, die eine zusätzliche Durchmischung der Treibstoffe zur
Folge haben kann, sodass eine Trennung der absorbierten Energie
in Verlust durch die Schockwellenerzeugung und verfügbare Ener-
gie für den Zündprozess nicht eindeutig ist.

Minimal notwendige Energie MIE Der verfügbaren Energie
Ev steht die minimal notwendige Energie MIE gegenüber. Diese
wird in einer Vielzahl von Veröffentlichungen, unter anderen von
Phouc [Phu06] und Schwarz [SGF+10] definiert als diejenige Ener-
gie, die benötigt wird, um das ruhende, ideale Gasgemisch eines de-
finierten Volumens V auf die Zündtemperatur Tb aufzuheizen. Diese
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Enegie kann nach Williams [Wil85] und Kondo [Kon03] bestimmt
werden durch:

MIE =V ·ρb ·
∫ Tb

Tu

cp(T )dT (3.25)

Dabei wird je nach Modell das Volumen als Kugel V = 4
3 πr3

c oder
Zylinder angenommen. Für GOX/GH2 bzw. GOX/GCH4 liegen die-
se Werte im Bereich von Mikro- bis Millijoule. Diese Darstellung
beinhaltet nicht die Verdampfungsenthalpie, die für kryogene Treib-
stoffe addiert werden muss und somit die notwendige Energie er-
höht. Dieser Aspekt wird weiter unten diskutiert.

Der kritische, minimale Radius rc in Gleichung 3.25 ergibt sich
aus dem Gleichgewicht zwischen der Energiefreisetzung durch den
Verbrennungsprozess und den Verlusten durch Wärmeleitung und
Diffusion in das umgebende, unverbrannte Medium. Im Allgemei-
nen kann der minimale Radius mit

rc =
κ(Tad)

ρucp(Tad)SL
· Tad

Tb ·Le
· exp

(
Ea

2RT
Tad −Tb

Tb

)
(3.26)

angegeben werden [CDJK86]. Dieser Zusammenhang vereinfacht
sich für Medien mit vergleichbarer Temperaturleitfähigkeit und Dif-
fusivität Le = a

D ≈ 1 zu

rc =
κ(Tad)

ρucp(Tad)SL
(3.27)

Diese Größe lässt sich mit der laminaren Flammenfrontbreite δ

identifizieren, wenn die Stoffparameter im unverbrannten Medium
angenommen werden (T = Tu) [PV05,Car13]. Aus Gleichung 3.27
und damit MIE ∝ S−3

L lässt sich direkt ablesen, dass für hohe Ver-
brennungsgeschwindigkeiten bei stoichometrischen Bedingungen
der minimale Flammenkernradius und damit auch die minimal not-
wendige Zündenergie abnimmt.

In weiteren Untersuchungen wurde der kritische Radius unter der
Betrachtung der Abkühlungszeiten des Flammenkerns und Reak-
tionszeiten mit rc = 3.7δ [GY08] und experimentell mit rc = 3δ
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[BGEL47] bestimmt. Bei der Betrachtung von rc ist wichtig, dass
das entsprechende Volumen nicht mit dem Volumen der Energiede-
position des Lasers gleichzusetzen ist. Vielmehr ist dieses Volumen
zum Zeitpunkt t(T = Tad) zu betrachten, wenn der Übergang von
dem sich ausdehnenden Plasma in eine Verbrennungszone stattfin-
det.

Der MIE-Wert wurde für Luft/Brennstoff-Gemische in einer Viel-
zahl von Veröffentlichungen in Abhängigkeit von Mischungsver-
hältnissen, Druck und Temperatur experimentell untersucht. Ins-
besondere das Mischungsverhältnis führt zu Variationen des MIE-
Werts von 0,1 mJ bis 100 mJ für Luft/CH4-Mischungen unter Stan-
dardbedingungen [KMR+03] während für Luft/H2-Mischungen MIE-
Werte von 0,08 mJ bis 10 mJ identifiziert wurden [SFRC88]. Das
jeweilige Minimum wird dabei für stöchiometrische Mischungen
erreicht. Für GOX/GH2-Mischungen sind nur wenige Arbeiten zur
Bestimmung des MIE-Werts durchgeführt worden, da diese Ener-
gien sehr klein und damit experimentell schwer zu bestimmen sind.
Kumamoto et al. [KIOO11] bestimmten MIE-Werte von 0,007 mJ
für ROF< 6,8 und von 0,2 mJ für ROF> 119. Lewis et al. [LE87]
bestimmten die MIE-Werte in GOX/CH4-Mischungen für Drücke
zwischen 0,1 und 1,1 bar und variierendem ROF bei 300 K. Diese
Ergebnisse sind in Abb. 3.10 dargestellt. Aufgrund fehlender expe-
rimenteller Werte sind für 200 K die berechneten MIE-Werte nach
Gleichung 3.25 in Abb. 3.11 gegeben. Die Stoffwerte und Verbren-
nungseigenschaften wurden hierfür jeweils mit den Programmen
REFPROP [LHM10] und Cantera [GMS17] bestimmt.

Für inhomogene Treibstoffverteilungen, wie sie bei koaxialer Ein-
spritzung von LOX und gasförmigem Brennstoff nahe der Einsprit-
zebene vorliegen, lässt sich unter Vernachlässigung der Wärmelei-
tung in die umgebenden Medien die Energie Einhom abschätzen, um
durch das Aufheizen der beiden Treibstoffe auf Selbstzündtempe-
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ratur Tauto zu bringen:

Einhom =Vf ·ρu, f ·
∫ Tauto

Tu, f

cp, f (T )dT +VO ·ρu,O ·
(∫ Tauto

Tu,O

cp,O(T )dT +hO

)
(3.28)

Dabei sind die jeweiligen Volumina Vf und VO diejenigen Teilvo-
lumina, in denen die Laserenergie deponiert wird und hO die Ver-
dampfungsenthalpie des LOX.

Die Werte für Einhom in Abhängigkeit von LOX-Temperatur und
Druck in Abb. A.5 gezeigt. Dabei ist das Gesamtvolumen der Ener-
giedeposition V = h·π

3 · (r2
2 + r2 · r1 + r2

1) als Kegelstumpf mit Höhe
h = 1 mm und Radius r1 = w0 sowie r2 = 2 ·w0 angenommen wor-
den, sowie Vf = VO = 0,5 ·V . Für gasförmigen Sauerstoff ergeben
sich Energien im Bereich von 1 bis 10 µJ. Bei Unterschreitung des
Siedetemperatur kommt es durch die Verdampfungsenthalpie des
Sauerstoffs zu einem Sprung von etwa 2 mJ. Hierdurch wird deut-
lich, dass die Eigenschaften des Sauerstoffs die benötigte Energie
bestimmen.

3.4.3.2. Bedingung 2: Zündgrenzen

Die zweite Bedingung für ein Anwachsen der Verbrennungszone
ergibt sich aus den Zündgrenzen der lokalen Treibstoffmischung in
der das Plasma erzeugt wurde (siehe Gleichung 3.21). Die Zünd-
grenzen hängen von den Faktoren Treibstoffmischung und damit
von der Temperatur, Druck und dem Turbulenzgrad der Strömung
ab [KKGJ12,BSSW04]. Präzise Korrelationen sind Gegenstand ak-
tueller Untersuchungen, ohne dass allgemeingültige Tendenzen for-
muliert werden können. Dies gilt insbesondere für die Anwendung
auf transiente, turbulente Strömungen mit unterkritischen Treib-
stoffen in Raketenbrennkammern.
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62 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Abbildung 3.10.: Experimentell bestimmte minimale Zündenergien
für GOX/CH4 (Lewis et al. [LE87]) und GOX/GH2 (Kumamoto et
al. [KIOO11]) bei 300 K als Funktion von Druck und ROF.

Abbildung 3.11.: Minimale Zündenergien für GOX/CH4 und
GOX/GH2 bei 200 K als Funktion von Druck und ROF nach Glei-
chungen 3.25 und 3.27.
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Abbildung 3.12.: Experimentell bestimmte Zündgrenzen für la-
serinduzierte Zündungen in gasförmigen Treibstoffen nach Liou
[Lio94] sowie Referenzgrenzen aus der darin zitierten Literatur.

3.4.3.3. Einfluss der Strömungsgeschwindigkeit und
Turbulenz

Die vorangegangene Betrachtungen beziehen sich auf ruhende oder
laminare Strömungen, in denen der Flammenkern und dessen Wachs-
tum nicht von den zeitlichen und räumlichen Strömungsgradienten
und damit den Mischungsverhältnisgradienten beeinflusst wird.

Liou [Lio94] zeigte, dass sich die Zündgrenzen von strömendem
GOX/GCH4 für laserinduzierte Zündung gegenüber ruhendem Me-
dium verengen (siehe Abb. 3.12). Für diesen Effekt wird die tur-
bulente Strömung als Ursache identifiziert, die die Wärmeverluste
des Flammenkerns in das umgebende Medium anhebt und damit
die Zündgrenzen entsprechend beeinflusst. Für GOX/GH2 wurde
dieser Effekt hingegen nicht festgestellt, was mit der schnelleren
Reaktionskinetik im Vergleich zu GOX/GCH4 erklärt wird.

Die Änderung der notwendigen Energie MIE durch Strömung
und Turbulenz wurde beispielsweise durch Cardin et al. [CRCB13]
für turbulente Strömungen von mageren, vorgemischten Luft/CH4-
Gemischen untersucht. Dabei zeigte sich ein Anstieg der MIE mit
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64 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

steigendem Turbulenzgrad, die bei Geschwindigkeitsfluktuationen
von u′ > 0,7 m/s bis u′ > 1,5 m/s stark zunimmt und von 6 mJ auf
30 mJ ansteigen lässt.

Ballal und Lefebvre [BL75] zeigten in Studien zu vorvermisch-
ten Luft/Propan-Gemischen mit bis zu ū = 50 m/s unter Verwen-
dung von Zündkerzen, dass sowohl steigende Strömungsgeschwin-
digkeiten als auch die Reduktion des Drucks, die Abweichung von
stoichometirschen Bedingungen und die Turbulenzintensität zu ei-
nem Anstieg der MIE von unter 10 mJ auf über 60 mJ führen kön-
nen. Auf Basis dieser Arbeiten wird deutlich, dass quantitative Be-
stimmung der Bedingungen für die Erzeugung einer selbsterhalten-
den Verbrennung für diesen Schritt unter den Bedingungen wäh-
rend der Zündung einer kryogenen Raketenbrennkammer kritisch
ist.

Zusammenfassend ergibt sich für ein Lasersystem mit fester Puls-
dauer und Fokusoptik analog zu Schritt 1 eine minimale Pulsener-
gie, die notwendig ist, um eine selbsterhaltene Verbrennungszone
zu erzeugen. Diese Energie wird in der Literatur für ruhende, vorge-
mischte Treibstoffe als MPE-I (minimum pulse energy for ignition)
bezeichnet. Dagegen wird in experimentellen Arbeiten zur laserba-
sierten Zündung von Raketenbrennkammern dieser Begriff jedoch
als diejenige Pulsenergie definiert, die zur erfolgreichen Zündung
der Brennkammer notwendig ist, da die Laserenergie auch die fol-
genden beiden Schritte des Zündvorgangs beeinflusst. Im Rahmen
der vorliegenden Arbeit wird letztere Definition verwendet und die
entsprechenden MPE-I werden in Abschnitt 3.7 zusammengefasst.

3.4.4. Schritt 3: Übergang in eine makroskopische
Verbrennungszone

Die selbsterhaltende, lokale Verbrennungszone muss sich im tur-
bulenten Strömungsfeld der Brennkammer ausbreiten. Gleichzeitig
existieren starke Gradienten im Mischungsverhältnis, den Scherra-
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3.4. Ein 4-Schrittmodell der laserbasierten Zündung 65

ten und den thermodynamischen Größen in Funktion von Zeit und
Raum, insbesondere in der Nähe der Injektorstirnplatte kurz nach
Einspritzung. Diese Größen werden maßgeblich durch die Injektor-
geometrie und die zeitlichen und räumlichen Gradienten der Mas-
senströme beeinflusst.

ROFthr,u(⃗x, t)
!
< ROF (⃗x, t)

!
< ROFthr,o(⃗x, t) (3.29)

Da es zum Verlöschen der Verbrennungszone in der Scherschicht
eines Koaxialinjektors kommt, sobald die Scherraten die lokale Re-
aktionsrate übersteigt [Pet83] und die Reaktionsraten in LOX/GCH4-
Systemen geringer sind als für LOX/GH2, kommt diesem Aspekt
für LOX/GCH4 eine entsprechende Bedeutung zu [CKK+17, YH-
HP04]. Entsprechend existiert eine obere Grenze für das Impulss-
tromdichteverhältnis:

J =
ρfv2

f

ρOv2
O

!
< Jthr,o (3.30)

Ebenso relevant sind die Mischungverhältnisse in den Rezirkula-
tionsgebieten zwischen den Injektoren und den Injektoren und der
Brennkammerwand. Die dortigen Mischungsverhältnisse werden de-
finiert durch die Sequenzierung des Zündvorgangs, insbesondere
wenn sich geschlossene Rezirkulationszonen ausbilden [WZB16,
WZSS16, Man14b]. Ein Verlöschen der Verbrennungszone durch
zu starke Gradienten der Strömungsgrößen ist insbesondere bei der
Flammenausbreitung von Injektor zu Injektor zu vermeiden. Ana-
log zum vorhergehenden Schritt sind dabei die Zündgrenzen der
Treibstoffkombination von entscheidender Bedeutung, ebenso wie
die (turbulente) Flammenausbreitungsgeschwindigkeit u f , die grö-
ßer sein muss als die Strömungsgeschwindigkeit us, um ein Aus-
blasen der Flamme aus der Brennkammer zu verhindern:

u f
!
> us (3.31)
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66 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Die turbulente Flammenausbreitungsgeschwindigkeit u f kann in Funk-
tion der laminaren Flammengeschwindigkeit SL angegeben werden
als u f /SL = A1 · (u′/SL)+B1 wobei A1 und B1 experimentell be-
stimmt werden. Eine ausführliche Diskussion dieser Korrelation ist
beispielsweise von Glassman et al. verfügbar [GY08]. Als Effekt
der Temperatur und des Drucks ist die Korrelation

SL,1 = SL,0 ·
(

T1

T0

)A2

·
(

P1

P0

)B2

(3.32)

mit A2 > 0 und B2 < 0 validiert worden [VKKK19]. Entsprechend
führen höhere Drücke zu kleineren Flammengeschwindigkeiten.

3.4.4.1. Flammenentwicklung durch Deflagration und
Detonation

Die bisherigen Betrachtungen implizierten eine Ausbreitung der
Flammenfront durch Deflagration. Im Allgemeinen werden jedoch
zwei verschiedene Arten der Flammenausbreitung nach Zündung
beschrieben: Deflagration sowie Detonation. Diese unterscheiden
sich in der Ausbreitungsgeschwindigkeit der Flammenfront und des
Drucks direkt nach Zündung: Während sich bei Deflagration die
Flammenfront mit Unterschallgeschwindigkeit ausbreitet und der
Druck über die Front nahezu konstant ist, breitet sich die Detonati-
onswelle mit Überschallgeschwindikeit relativ zum unverbrannten
Medium aus und der Druck steigt sprungartig an. Detailliertere Stu-
dien zeigen, dass die Deflagration selbst in langsame und schnel-
le Deflagration unterteilt werden kann, die sich beide durch ge-
ringere und höhere Ausbreitungsgeschwindigkeiten unterscheiden.
Böck [Böc15] gibt für Luft/H2-Mischungen Größenordnungen von
100 m/s für langsame und 1000 m/s für schnelle Deflagration an.
Detonationsgeschwindigkeiten werden in der zitierten Arbeit mit
etwa 2000 m/s angegeben.
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Ronney [Ron94] erarbeitete, dass die minimale Energie für ei-
ne direkt initiierte Detonation in einer stöchiometrischen O2/H2-
Mischung bei etwa 10 J liegt und für Deflagration bei etwa 1 µJ.
Daraus kann abgeleitet werden, dass für Laserpulsenergien im Rah-
men der vorliegenden Arbeit in der Größenordnung Ep < 35 mJ kei-
ne Detonation direkt initiiert werden kann.

Neben diesen beiden grundlegenden Arten der Flammenausbrei-
tung gibt es den Prozess des Übergangs der Deflagration in eine
Detonation durch Flammenbeschleunigung („flame acceleration“).
Dieser Prozess wird durch geführte Strömungen mit Hindernissen
begünstigt [Böc15]. Entscheidend für das Auslösen dieses Mecha-
nismus sind fluidmechanische and gasdynamische Rückkopplun-
gen des zündfähigen Gemischs mit der Flamme.

3.4.5. Schritt 4: Stabile Ankerung der
Verbrennungszone

Da eine instationäre Ankerung der Verbrennungszone an der In-
jektorstirnplatte häufig mit einer ungleichmäßigen Wärmefreiset-
zung und der Gefahr von Verbrennungsinstabilitäten assoziiiert ist,
kommt diesem Aspekt eine besondere Relevanz bis zum Erreichen
des stationären Betriebszustands zu. Die stabile Ankerung ist dabei
nicht direkt abhängig von der Zündertechnologie. Dennoch kann
die Zündertechnologie Auswirkungen auf die gewählte Sequenzie-
rung des Hochfahrens der Brennkammer und damit auf die An-
kerung haben. Zusätzlich ist die Druck- und Temperaturdynamik
in der Brennkammer von der zeitlichen Charakteristik der Ener-
gieeinbringung des Zündsystems in die Brennkammer qZünder ab-
hängig (siehe Gl. 2.3). Insbesondere für die Treibstoffkombinati-
on LOX/GCH4 ist die Ankerung aufgrund der geringeren chemi-
schen Reaktionsraten, der kleineren Diffusionsraten und der klei-
neren Flammengeschwindigkeiten im Vergleich zu LOX/GH2 ein
kritischer Aspekt während des Zündprozesses [CYO04, ONYC08,
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68 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

SW14, YCO07, CKK+15]. Eins stabile Ankerung ist dabei immer
mit einer Verbrennungszone direkt am Injektor verknüpft. Abhän-
gig von den Betriebsbedingungen können auch stabile Verbrennungs-
zonen stromab den Injektors exisitieren, die als abgehobene Flam-
men bezeichnet werden. Dabei besteht jedoch die Gefahr des Wech-
sels zwischen den beiden stabilen Zuständen der abgehobenen und
ankernden Flamme, die mit hohen Druckamplituden verbunden sind
und Verbrennungsinstabilitäten induzieren können [MAH+20].

Beispielsweise wurde durch Oschwald et al. [ONYC08] kein Ab-
heben von LOX/GH2 Flammen identifiziert, während für LOX/GCH4
ein Abheben der Verbrennungszone beobachtet wurde. Dabei erga-
ben sich zwei zentrale Aspekte:

• Für Impulsstromdichteverhältnisse (J-Zahl) von

J < 0.3 (3.33)

wurde eine lineare Proportionalität zwischen der Weberzahl

We =
ρCH4 · (vCH4 − vO)

2 ·d0

σO
(3.34)

und der Abhebedistanz der Flamme von der Injektorstirnplat-
te („lift-off distance“) identifiziert.

• Höhere J-Zahlen führten zu kleineren Abhebedistanzen.

• Es wurden kein Verlöschen oder Ausblasen der Verbrennungs-
zone dokumentiert.

Einschränkend geben die Autoren jedoch an, dass die prüfstands-
limiterenden Faktoren eine Untersuchung nur für J ≲ 2 erlaubten,
während in stationären Bedingungen für Raketentriebwerke Werte
von etwa 3,5 < J < 5 realisiert werden [Lux08].

Choi et al. [CKK+15,CKK+17] untersuchten die Flammenanke-
rung und -stabilisierung für koaxiale Einströmung von GOX/GH2
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und GOX/GCH4 in Funktion der jeweiligen Reynoldszahlen und
der Impulsstromverhältnisse. Sie identifizierten das Abströmen, Ab-
heben und Ankern der Verbrennungszone in Abhängigkeit dieser
Parameter, die in den Abbildungen 3.13 und 3.14 gezeigt werden:
Für Kombinationen von kleiner J-Zahl und großen sauerstoffsei-
tigen Reynoldszahlen ReO2 kommt es zum Ausblasen der Verbren-
nungszone. Zu beachten ist, dass in diesen zwei Veröffentlichungen
das Impulsstromdichteverhältnis definiert ist als (O/F)mom = 1/J.

Die gleiche Tendenz identifizierten Pauly et al. [PSO09] für GOX/GCH4
an einem Scherkoaxialinjektor: J-Zahlen im Bereich von 0,29 <
J < 2 und Geschwindigkeitsverhältnisse im Bereich von 0,8< uCH4

uO2
<

2 führten zu einer Ankerung der Verbrennungszone am Injektor,
während Werte darunter eine abgehobene Flamme zur Folge hatten.
Moore et al. [MRK+03] identifizierten für koaxiale Einströmung
von GOX/GCH4 ebenfalls drei Ankerungszustände: stabil ankern-
de Flammen, abgehobene Flammen sowie Flammen nahe dem Aus-
blasen. Für ein gegebenes ROF und jeweils steigende Reynoldszah-
len der Treibstoffe identifizierten die Autoren einen Übergang von
stabilen zu abgehobenen, instabilen Flammen. Als Ursache geben
sie hierfür den ansteigenden Abstand vom Injektor bis zur Durch-
mischung der Treibstoffe sowie den Anstieg der Turbulenz an.

3.5. Vergleich der Treibstoffkombinationen
GOX/GH2 und GOX/GCH4 in Bezug
auf den Zündprozess

Die Gegenüberstellung der beiden Treibstoffkombinationen GOX/GH2
und GOX/GCH4 in Bezug auf zündungsrelevanten Eigenschaften
ist in Tabelle 3.5 zusammengefasst. Diese verdeutlicht die Her-
ausforderungen, die mit der Verwendung von CH4 als Brennstoff
verbunden ist: Während die Durchbruchsschwellen für GOX/GH2
nur um 18% höher sind und die MIE um Größenordnungen kleiner
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70 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Abbildung 3.13.: Zündgrenzen und Flammenankerung für koaxiale
GOX/CH4 Einströmung. Reprinted from [KCK+16] with permissi-
on from Elsevier.

Abbildung 3.14.: Flammenankerung der für koaxiale GOX/CH4
und GOX/H2 Einströmung. Reprinted from [CKK+17] with per-
mission from Elsevier.

70



3.5. Vergleich der Kombinationen GOX/GH2 und GOX/GCH471

Sc
hr

itt
E

ig
en

sc
ha

ft
O

2/
H

2
O

2/
C

H
4

E
in

he
it

Q
ue

lle

S1
m

ol
an

te
il-

ba
si

er
te

D
ur

ch
br

uc
hs

-
sc

hw
el

le
(I

th
r)

2,
2

1,
85

T
W

/
cm

2
Ta

b.
3.

2,
[P

hu
00

a]

S2
M

in
im

al
e

Z
ün

de
ne

rg
ie

M
IE

6
2

µJ
G

l.
3.

25
,

[M
R

K
16

]
S2

bi
s

S4
U

Z
G

R
O

F t
hr
,o

4 38
4,

0
5,

1
37

,2
vo

l.%
B

re
nn

st
of

f
-

[G
Y

08
]

be
iS

T
P

S2
bi

s
S4

O
Z

G
R

O
F t

hr
,u

(R
O

Fre
f

th
r
)

94 1,
0

61 1,
3

vo
l.%

B
re

nn
st

of
f

-
[G

Y
08

]
be

iS
T

P
-

st
öc

hi
om

et
ri

sc
he

s
R

O
F

(R
O

F s
t)

7,
94

3,
99

-

S3
,S

4
ad

ia
ba

te
,

la
m

in
ar

e
Fl

am
m

en
ge

-
sc

hw
in

di
gk

ei
t

8,
3

2,
4

m
/s

[G
M

S1
7]

Tabelle 3.5.: Vergleich der zündungsrelevanten Eigenschaften von
GOX/GH2 (ROF=5) und GOX/GCH4 (ROF=3.4) bei P = 1,1 bar
und T = 250 K und ruhendem Medium
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sind als die verfügbaren Pulsenergien im bereich von Ep < 35 mJ,
liegen die Zündgrenzen für GOX/GCH4 enger beieinander als für
GOX/GH2 (siehe auch Abb. 2.2). Ebenso sind die laminaren Flam-
mengeschwindigkeiten für GOX/GCH4 um den Faktor 3,5 geringer
als für GOX/GH2. Die Konsequenzen auf die Stabiliserung und An-
kerung der Verbrennungszonen sind in Abbildung 3.14 durch den
größeren Bereich der ankernden Flammen bezüglich des inversen
Impulsstromdichteverhältnis verdeutlicht.

3.5.1. Ablagerungen auf der Fokusoptik

Während bei der Verbrennung von LOX/GH2 keine Ablagerungen
an der Brennraumseite der Fokusoptik auftreten können, sind bei
der Verbrennung von LOX/GCH4 Ablagerungen an dieser Ober-
fläche möglich. Untersuchungen hierzu wurden für Verbrennungs-
kraftmaschinen durchgeführt und zeigten, dass die Laserpulse die
Ablation dieser Ablagerungen induzieren können. Daher kommt es
zur Selbstreiniung der Oberfläche bis der Laserpuls wieder trans-
mittiert wird [Wei06]. Ranner et al. [RTK+07] zeigten für einen
Viertaktmotor, dass bei Energiedichten von 10 mJ/mm2 die Ober-
fläche eines Fensters frei von Ablagerungen blieb. Okada et al.
[EOI+18] bestimmten die Anzahl der Einzelpulse, die notwendig
sind bis eine künstlich verrusste Glasplatte durch die Laserpulse
unterschiedlicher Energiedichten gereinigt wurde. Für Energiedich-
ten von F = Ep/A ≈ 4,24 mJ/mm2 ergaben sich 10 Pulse, um die
Transmission um 80% zu steigern.

3.6. LPI und LAI im Kontext von
Raketenbrennkammern

Die Plasmaerzeugung durch dielektrischen Zusammenbruch der Treib-
stoffe in Raketenbrennkammern teilt sich in die zwei technische
Ausführungen LPI und LAI auf. Exemplarisch sind für beide Aus-
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3.6. LPI und LAI im Kontext von Raketenbrennkammern 73

führungen in Abb. 3.15 Schlierenaufnahmen gezeigt. Während LPI
theoretisch an jedem Ort der innerhalb des Brennkammervolumens
realisiert werden kann, ist LAI begrenzt auf Bereiche mit der Mög-
lichkeit zur Ablation, z.B. an der Injektorstirnfläche oder der Brenn-
kammerwand. Insbesondere ist für LAI eine ausgewählter Ablati-
onsbereich notwendig.

Bezug nehmend auf die vier Schritte der laserbasierten Zündung,
können diese beiden Ausführungen verglichen werden:

Schritt 1 Die minimalen Pulsenergien zur Plasmaerzeugung MPE-
B sind für LAI mit Ep < 1 mJ geringer als für LPI mit 9 bis 73
mJ. Für die Plasmaerzeugung ist darüber hinaus LAI unabhängig
von dem thermodynamischen Zustand der zu zündenden Treibstoff-
kombination. Für LPI sind die MPE-B abhängig vom thermodyna-
mischen Zustand. Insbesondere für Drücke P < 1 bar steigt MPE-B
für LPI signifikant an. Dabei gilt, dass je kleiner die benötigte mini-
malen Pulsenergien sind, desto kompakter können die notwendigen
Lasersysteme entworfen werden. Umgekehrt steigt der absorbier-
te Anteil des Laserpulses für LPI mit steigender Dichte, während
die Wärmeleitungsverluste für LAI bei Aufheizung der Oberfläche
und der anschließenden Flammenausbreitung in dessen Nähe nicht
komplett verhindert werden können.

Schritt 2 Für den Übergang in eine selbsterhaltende Verbren-
nungszone spielt die Art der Plasmaerzeugung eine Rolle, da sich
LAI und LPI durch die Energieverlustmechanismen unterscheiden
und somit zur Entwicklung des Flammenkerns unterschiedlich ho-
he Anteile des Laserpulses verfügbar sind: Während für LPI die
transmittierte Pulsenergie als Verlust betrachtet werden muss, führt
bei LAI die Wärmeleitung zum Verlust von verfügbarer Energie,
ähnlich den Wärmeleitungsverlusten von Zündkerzen. Dieser An-
teil nimmt für LPI und LAI mit sinkender Laserpulsenergie zu und
erreicht 100% bei unterschreiten von Ithr und Fthr. Einfache Korre-
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74 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Abbildung 3.15.: Vergleich der direkten Plasmaerzeugung (obere
Reihe) und Laserablation (untere Reihe) in Luft bei Standardbe-
dingungen. Der transmittierte Anteil des Laserpulses für LPI er-
zeugt ein Heißgasvolumen an der gegenüberliegenden Brennkam-
merwand (siehe zweites Schlierenbild und letztes Foto in der obe-
ren Reihe).

lationen sind aufgrund der Vielzahl der beeinflussenden Faktoren
für LAI jedoch nicht veröffentlicht. Die Bildreihe für LPI in Abbil-
dung 3.15 zeigt jedoch, dass der Anteil der transmittierten Energie
durch das Fokusvolumen noch ausreicht, um trotz anschließender
Strahlaufweitung ein Heißgasvolumen an der gegenüberliegenden
Brennkammerwand zu induzieren: Das Heißgasvolumen am un-
teren Ende des Schlierenbildes bei t0 + 52µs, markiert mit einem
weißen Pfeil, ist fotographisch im Foto am Ende der Reihe doku-
mentiert. Ein Effekt, dessen Einfluss schwer zu quantifizieren ist,
sind die Atom- bzw. Molekülverbünde, die in das zu zündende Me-
dium ablatieren. Diese Verbünde besitzen für Ablation durch Na-
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nosekundenpulse unterschiedliche Massen. Im direkten Vergleich
von LPI und LAI in mit 4,6 m/s strömendem Luft/CH4-Gemisch
wurden durch Bak und Cappelli [BC15] jedoch keine Unterschiede
bezüglich der Flammenausbreitung während der ersten 5 ms nach
dem Laserpuls festgestellt.

Aufgrund der großen Druck- und Temperaturgrandienten der Treib-
stoffe während der transienten Zündphase besitzt LAI den Vorteil,
dass der Ablationsort zeitlich und räumlich fixiert ist und somit
unabhängig von dem injektorinduzierten Strömungsfeld ist. Den-
noch muss an diesem Ort ein zündfähiges Gemisch vorliegen, das
abhängig von der Versuchssequenz ist. Soll hingegen der Ort der
Plasmaerzeugung durch LPI innerhalb der Scherschicht eines Ko-
axialinjektors sichergestellt werden, ist die Kenntnis der Position
dieser Schicht in Funktion der Zeit notwendig. Diese Position kann
sich jedoch während der Zündphase durch Phasenübergange der
Treibstoffe verlagern, insbesondere wenn es durch einen geringen
Brennkammerdruck zum Flash-verdampfen des Sauerstoffs kommt
[Man14b]. Diesem Fehlzündungsrisiko kann jedoch durch die Ver-
wendung von mehreren Laserpulsen in kurzem zeitlichen Abstand
entgegen gewirkt werden.

Schritt 3 und 4 Die Flammenausbreitung und anschließende
Ankerung sind auf Basis der bisherigen Ausführungen unabhän-
gig von der Wahl der technischen Ausführung, jedoch unterschei-
den sich die beiden Optionen je nach Ausführung im Ort der Zün-
dung und damit im Verlauf der Flammenausbreitung. Insbesondere
LAI impliziert eine Flammenausbreitung in der Nähe der Brenn-
kammerwand, wo einerseits die Strömungsgeschwindigkeiten der
Treibstoffe reduziert sind, andererseits Wärmeleitungsverluste in
die Brennkammerstruktur zu erwarten sind.
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3.7. Untersuchungen zur minimalen
Laserpulsenergie und zum Zündort für
die Zündung von
Raketenbrennkammern

Dedizierte Untersuchungen zur MPE-I in Raketenbrennkammern
sind limitiert, da die dazu notwendige hohe Anzahl an Versuchs-
durchführungen ressourcenintensiv sind und mit einer hohen An-
zahl von hardwareseitigen Modifikationen an oder nahe der Brenn-
kammer verbunden sind, was aus Sicherheitsgründen für höhere
Schubklassen nur sehr eingeschränkt möglich ist.

Daher unterscheiden sich die bisherigen Untersuchungen zur MPE-
I stark in Bezug auf die experimentellen Aufbauten, Treibstoffe und
Treibstoffinjektion. Die im Folgenden diskutierten Arbeiten orien-
tieren sich dabei an Anwendungen für Raketenbrennkammern und
direkte Vergleiche für LAI und LPI. Diese sind in Tabelle 3.6 auf-
steigend nach MPE-I zusammengefasst und umfassen Werte von
0,23 mJ für LAI von vorvermischtem GOX/GCH4 bis zu 92 mJ für
koaxial einströmendem LOX/GCH4.

Hasegawa et al. [HKK+03] untersuchten die ablationsbasierte
Zündung für die Treibstoffe GOX/GH2 und GOX/GCH4. Sie iden-
tifizierten MPE-I von 0,03 mJ bis 2 mJ für Drücke von 3,5 bis 1,5 bar
für GOX/GH2. Für GOX/GCH4 wurden MPE-I von 0,23 mJ be-
stimmt. Verglichen mit LPI-Versuchen waren diese MPE-I um den
Faktor 10 kleiner. Bak und Cappelli [BC15] sowie Li et al. [LYF+14]
zeigten in vorgemischten Luft/CH4-Gemischen, dass die MPE-I
für LPI um den Faktor 2 bis 10 höher sind, als für LAI. Das Er-
reichen der Ablationsswelle mit MPE-B=1 mJ führte dabei nicht
zwangsläufig zur Zündung des Gemisches, sondern benötigte Pul-
senergien von etwa MPE-I=4 mJ, was Bak und Cappelli durch die
Energieverluste aufgrund der Heizung und der Verdampfung des
Materials erklären. Manfletti [Man14a] bestimmte in einer optisch
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zugänglichen Brennkammer mit einem Koaxialinjektor die MPE-I
mittels eines Laborlasers (Quantel YG981 E10) sowie eines mi-
niaturisierten Lasers (CTR AG, HiPoLas Gen III) für LOX/GH2
und LOX/GCH4. Die Versuche wurden für Grobvakuumbedingun-
gen stromab der Düse realisiert. Die subatmosphärischen Drücke
resultierten in einer Überschallströmung des Brennstoffs und Flash-
verdampfendem Sauerstoff. Auf Basis von Variationen des Zünd-
orts ergaben sich stark unterschiedliche MPE-I von 14,5 bis 92 mJ.
Nur für die Kombination LOX/GH2 und LAI stand zum Zeitpunkt
der Versuche genügend Pulsenergie mittels eines an der Brennkam-
mer angebrachten, miniaturisierten Lasers zur Verfügung, um die
Zündung sicherzustellen. Daher wurde für die anderen Versuchs-
konfigurationen ein separater, extern aufgebauter Hochenergielaser
zur Zündung benötigt. Die Autorin untersuchte ebenso die Auswir-
kung der Zündung in den Rezirkulationszonen, der Scherschicht
des Injektors und stromab der Injektorstirnplatte. Dabei konnte für
beide Treibstoffkombinationen und LPI eine zuverlässig Zündung
nur für die Zündorte stromab der sich bei Einströmung in die Brenn-
kammer einstellenden Brennstoffmachscheibe sichergestellt wer-
den. Dieser Einfluss der Strömungsbedingungen wird in Kapitel 5
reproduziert werden. Li et al. [LFY+15] identifizierten für einen
Tripel-Prallinjektor in einer optisch zugänglichen Brennkammer für
LOX/LCH4 MPE-I von 67-74 mJ bei Massenströmen von 18-59
g/s.

Folgende Tendenz lässt sich trotz der stark unterschiedlichen Ab-
solutwerte feststellen: Die geringsten MPE-I werden für gasförmi-
ge Treibstoffe und LAI identifiziert, während die größten MPE-I
für flüssige Treibstoffe und LPI publiziert wurden. Bei allen Unter-
suchungen ergaben sich höhere Werte für LPI verglichen mit LAI
und für CH4 verglichen mit H2.
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Tabelle 3.6.: MPE-I für unterschiedliche Treibstoffkominationen
und Versuchsaufbauten
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Abbildung 3.16.: Architekturen von Laserzündern mir radialer In-
tegration in die Brennkammerwand

3.8. Systemarchitekturen von Laserzündern
und Integrationsoptionen

Die Systemarchitekturen von Laserzündern lassen sich in vier Grup-
pen einteilen, die das Gesamtsystem aus Laserpulsquelle, Pulstrans-
port zur Brennkammer und Einkopplungsoptik charakterisieren. Die-
se vier Konfigurationen sind in Abbildung 3.16 dargestellt. Für Ver-
brennungskraftmaschinen wurden von Wintner [Win17] die letz-
ten drei der im folgenden beschriebenen Optionen formuliert. Re-
brov et al. [RGG17] haben insbesondere die faserbasierte Option
beschrieben.

Ein separater, mechanisch von der Brennkammer entkoppelter
Laser wird häufig für grundlegende Studien zur Machbarkeit und
Bestimmung der MPE-I eingesetzt. Dabei wird der Laserstrahl durch
eine Freistrahlstrecke über Spiegel zur Einkopplungsoptik in die
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Brennkammer geführt wird (siehe Abb. 3.16a)). Großer Vorteil die-
ser Option ist, dass das Lasersystem keine Anforderungen hinsicht-
lich der thermischen Umgebungsbedingungen erfüllen muss oder
Strukturvibrationen der Brennkammer ausgesetzt ist. In Folge des-
sen sind auch keine Spezifikationen bezüglich des Bauraums, Ge-
wichts und der Versorgungsmedien zu erfüllen. Im Anwendungs-
fall kommt, damit nur eine Nutzung als Zündsystem am Startplatz
eines Trägersystems in Frage. Als externes Zündsystem ist es so-
mit wiederholt für mehrere, konsekutiv startende Raketen verwend-
bar. Zentraler Vorteil besteht in der Trennung der Strukturmasse
des Lasers von der des Trägersystems. Mit Ausnahme der pyro-
technischen Ladungen zur bodengebundenen Zündung der Soyuz-
triebwerke RD-107/108 [GKFC04] stehen jedoch für Aussenzün-
dungen andere etablierte Anwendungen wie Gasfackelzünder ohne
entscheidende Nachteile zur Verfügung.

Die zweite Architektur ist ein lokal installiertes Lasersystem, das
direkt an das Triebwerk angebracht wird und als zusätzliches Ele-
ment nur das optische Element zum Einkoppeln und Fokussieren
des Laserpulses benötigt (siehe Abb. 3.16b)). Gegenüber der zuvor
beschriebenen Architektur ermöglicht diese Bauweise die mehrfa-
che Zündung der gleichen Brennkammer. Nachteilig ist, dass das
System den vollständigen thermischen und mechanischen Umge-
bungsbedingungen des Einbauorts ausgesetzt ist. Gleichzeitig muss
das Lasersystem sowohl in Bezug auf die Baugrößen und Montier-
barkeit mit der zu zündenden Triebwerk kompatibel sein.

Um diese Anforderungen zu vermeiden, wird ein faserbasierter
Transport des Laserpulses benötigt, der die Montage des Lasersys-
tems an einem anderen, weniger anspruchsvollen Einbauort ermög-
licht. Dafür stehen zwei Konfigurationen der Laserarchitektur zur
Verfügung: Entweder kann das komplette Lasersystem als zentra-
ler Laser brennkammerfern installiert werden oder es wird ledig-
lich eine zentrale Pumpquelle verbaut, die jedoch einen lokalen
Resonator zur Steigerung der Pulsenergie an der Brennkammer be-
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nötigt (siehe Abb. 3.16c),d) ). Für die erstgenannte Konfiguration
muss die verwendete Faser den Transport der höheren Pulsintensi-
täten ermöglichen, die zur Zündung der Brennkammer notwendig
sind, als auch hinreichend kleine Biegeradien ermöglichen. Aktuell
stehen für diese Zwecke nur Prototypenausführungen solcher Fa-
sern zur Verfügung. Bei zweitgenannter Konfiguration mit zentra-
ler Pumpquelle sind die Anforderungen an die zu transportierenden
Laserpulsintensitäten geringer. Jedoch wird eine weitere zu versor-
gende Laserverstärkerstufe oder ein zusätzlicher Resonator direkt
an der Brennkammer notwendig, die wiederum den lokalen Bedin-
gungen des Triebwerks ausgesetzt sind.

Für beide faserbasierten Systeme ergibt sich durch die Verwen-
dung eines Laserpulsverteilsystems (Multiplexer) die Option meh-
rere Brennkammern durch ein Lasersystem zu zünden oder redun-
dante Zündsysteme auszulegen (siehe Abbildung 3.17). In jüngs-
ter Vergangenheit haben Rebrov et al. [RGG12, RGG17] und Su-
dakov et al. [SCL+16] diese Form der Laserzündarchitektur er-
folgreich für die bodengebundene Zündung der RD107/108 Trieb-
werksfamilie für Soyuz-Trägersystems demonstriert. Matsuura et
al. [MSI+18] untersuchten diese Form der Laserarchitektur für ein
Kleintriebwerk und formulierten ebenso die Möglichkeit des Mul-
tiplexing der Laserpulse für mehrere Kleintriebwerke.

Eine Laserzündsystemarchitektur ohne abschließende Fokussie-
rung des Pulses veröffentlichten im Jahr 2020 die Autoren Plet-
nev et al. [PPMM20]. Sie nutzten eine hochfrequente, halbleiterge-
pumpte Laserquelle mit 50 kHz Pulswiederholungsrate, 1 mJ Puls-
energie und Pulsdauern von 100 Nanosekunden (YLPN-1/100/20).
Diese wurden über eine endflächenpolierte Quarzfaser ohne ab-
schließende Fokussierung auf eine Edelstahloberfläche gerichtet.
Damit wurde durch die hohe Pulswiederholungsrate ein kontinu-
ierliches Plasma im Bereich von mehreren zehn Sekunden erzeugt.
Die Metalloberfläche wurde dabei nicht degradiert, da das entste-
hende Plasma die weiteren Pulse absorbiert und so die Oberfläche
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Abbildung 3.17.: Fasergebundener Pulstransport zur Zündung von
2 Triebwerken

schützt. Als Anwendung wird der faserbasierte Transport der La-
serpulse über bis zu 300 m zum Zündort für mehrere Triebwerke
einer Trägerrakete formuliert. Auf Basis der Veröffentlichung kann
abgeleitet werden, dass dieser Zünder als Fackelzünder konzipiert
ist und nicht die Zündung im Brennraum der Schubkammer selbst
herbeiführt.

Bei jeder der vier Laserzündsystemarchitekture wird die Ein-
kopplung des Laserpulses in die Brennkammer durch ein optisches
Element notwendig, das den Brennkammerbedingungen ausgesetzt
ist. Für die Position dieses Elements gibt es verschiedene Optio-
nen. Grundlegend kann das finale Element radial oder axial in Be-
zug auf das zylindrische Brennkammerkoordinatensystem instal-
liert werden (siehe Abb. 3.18 und Rebrov et al. [RGG12]). Die
radiale Integration ist aufgrund der notwendigen Kühlkanäle der
Brennkammer nur nahe der Injektorstirnplatte möglich. Außerdem
ist der Zündort für größere Brennkammedurchmesser oder viele
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Abbildung 3.18.: Radiale (a & b) und axiale (c & d) Integrations-
optionen

Injektoren auf wandnahe Injektorreihen limitiert, damit eine Bre-
chung und/oder Streuung der Laserpulse vermieden wird. Die axia-
le Integration benötigt dagegen Bauraum im Einspritzkopf und nimmt
Fläche der Injektorstirnplatte ein. Bei einem vorhandenen koaxia-
len Zugangs zur Brennkammer für einen Gasfackelzünder kann die-
ser Zugang genutzt werden und so eine Zündung an den zentralen
Einspritzelementen realisiert werden [SRPK16, Sol17].

Diese zwei Integrationsoptionen werden diversifiziert durch die
Positionierung des Fokusvolumens bezüglich der Bauteilachse des
letzten optischen Elements. Das Volumen kann auf dieser Achse
liegen (axial) oder in einem radialen Abstand dazu („nicht-axial“).
Die radiale Integration mit nicht-axialer Optik ermöglicht die abla-
tionsbasierte Zündung an der Injektorstirnplatte, sodass dafür kei-
ne weiteren Ablationsflächen vorgesehen werden müssen. Für die
axiale Bauweise mit nicht-axialer Fokusoptik kann, damit beispiels-
weise das Plasmavolumen in der Scherschicht eines Koaxialinjek-
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tors realisiert werden [Kro17]. Diese Integrationsoptionen sind ins-
besondere für lokal installierte Laser interessant. Bei faserbasier-
tem Pulstransport mit entsprechend kleinem Durchmesser der Fa-
ser können weitere Integrationsoptionen beschrieben werden, wie
beispielsweise eine Positionierung des Plasmas im Rezessionsvolu-
mens eines Koaxialinjektors [LHS09]. Diese Form der Integration
konnte jedoch experimentell bisher nicht demonstriert werden.

3.9. Stand der Lasertechnik und numerische
Untersuchungen des Zündprozesses

Dieser Abschnitt gibt eine Übersicht zu miniaturisierten Laserzün-
dern und deren technische Verbesserungsmöglichkeiten, die für Ra-
ketenbrennkammern relevant sind. Abschließend werden numeri-
sche Untersuchungen des Zündvorgangs dargestellt.

3.9.1. Miniaturisierte Laserzündsysteme

Zentrales Bauteil eines Laserzünders ist ein Lasersystem zur Er-
zeugung des Laserpulses. Kurze Zeit nach der Realisierung des ers-
ten Lasers im Jahr 1960 durch Maiman [Mai60] wurde der Gas-
durchbruch durch einen fokussierten Puls eines Rubinlasers in einer
Reihe von Veröffentlichungen unter andern von Meyerand [MH63]
dokumentiert. Dort wurde aufgrund der Komplexität und Kosten
der Lasersysteme diese Konfiguration als die teuerste Zündkerze
der Automobilgeschichte beschrieben [PBH+18]. Seit dieser Zeit
sind miniaturierte Lasersysteme für eine technische Anwendung in
Verbrennungskraftmaschinen sowie Luft- und Raumfahrtantrieben
entwickelt worden. Für Automobilanwendungen wurden vor allem
diodengepumpte, faserbasierte Systeme mit zentraler Pumpquelle
und jeweils einem lokalem Nd:YAG-Resonator pro Zylinder („La-
serzündkerze“) untersucht, die durch die Entwicklung von Oberflä-
chenemittern (VCSEL) optimiert wurden. Die verfügbaren Laser-
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pulsenergien sind jedoch limitiert und liegen im Bereich von unter
10 mJ für Nanosekundenpulse, die nach aktuellem Stand der Tech-
nik nicht ausreichend sind, um Raketenbrennkammern zuverlässig
zu zünden (siehe Abschnitt 3.7).

Daher sind für Luft- und Raumfahrtantriebe vor allem kompak-
te, monolithische, diodengepumpte Festkörperlaser von zentralem
Interesse, da diese Bauformen höhere Laserpulsenergien bereitstel-
len und die notwendige Robustheit aufweisen, um das Lasersystem
direkt an die Brennkammer anzubringen [BGV16,PBH+18]. In Ta-
belle 3.7 sind aktuelle Prototypen und die relevanten Betriebscha-
rakteritiken aufgeführt. Bautechnische Details sind vor allem für
Automobilanwendungen von Pavel et al. [PBH+18] zusammenge-
stellt worden. Die aufgeführten Veröffentlichungen sind alle in den
letzten 7 Jahren veröffentlicht worden, was die Dynamik in diesem
Technologiebereich verdeutlicht.

3.9.2. Numerische Untersuchungen

Numerische Untersuchungen der laserinduzierten Zündung von Ra-
ketenbrennkammern wurden unter anderen durch Wohlhüter [WZB16,
WZSS16], Lacaze [Lac09, LCPO09] und Rocci [Roc14] realisiert.
Während ursprünglich die präzise Energiedeposition als Randbe-
dingung für Vergleichsrechnungen in ruhenden, gasförmigen Medi-
en nützlich war, sind die numerische Untersuchungen des Zündpro-
zesses durch die realen Bedingungen bei der Zündung von Raketen-
triebwerken mit turbulenten, unterkritischen 2-Phasenströmungen
sehr ressourcenintensiv.

Wohlhüter [WZB16] untersuchte durch experimentelle und nu-
merische Arbeiten die Zündung eines Einzelkoaxialinjektors mit
GOX/GCH4. Die Versuche wurden hierfür in einer geometrisch
ähnlichen Brennkammer wie die Versuche in Kapitel 5 durchge-
führt, die vor den Tests mit GN2 gespült wurde. In dem Konfe-
renzbeitrag wurde die Relevanz der Rezirkulationszonen und der
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Tabelle 3.7.: Auswahl aktueller, gepulster Laserquellen für Zünder-
systeme

86



3.9. Stand der Lasertechnik 87

Mischungsverhältnisse in diesen Regionen für die Zündung darge-
legt: Für eine kurze, brennstoffreiche Sequenzierung mit ROF = 2
vor dem Zündzeitpunkt wurden die Zündüberdrücke minimiert. Da-
bei waren Zündorte im Bereich der fortgesetzten Durchmischung
der Treibstoffe zu favorisieren. Zudem identifizierten die Autoren
einen Übergang der Ausbreitung der Flammenfront von Unter- zu
Überschallgeschwindigkeiten.

Details zu weiteren numerischen Untersuchungen der funken-
basierten Zündung in europäischen Flugtriebwerken sind öffent-
lich nur eingeschränkt einsehbar, da diese eng mit Sequenzierungs-
und Injektordetails in Betrieb befindlicher Flugtriebwerks verbun-
den sind, siehe beispielsweise die Dissertation von Rocchi [Roc14].

Ramcke et al. [RLP18] simulierten die Einströmung des LOX
und GCH4 der Versuche von Manfletti [Man14b] unter Bedingun-
gen, die zum Flash-Verdampfen des Sauerstoffs führten. Dabei re-
konstruierten die Autoren das Strömungsfeld in der Brennkammer
durch den verwendeten Einzelinjektor. Zudem bestimmten die Au-
toren die Tröpfchengröße in der Brennkammer mit 8 bis 18 µm.
Diese Brennkammer wird in Kapitel 5 für Grundlagentests eben-
falls unter Vakuumbedingungen verwendet, jedoch mit fünf statt
einem Injektor. Daher wird aufgrund der Unabhängigkeit von der
Tröpfchengröße im betrachteten Bereich und der Annahme, dass
sich eine ähnliche Tröpfchengrößenverteilung bei den Versuchen
einstellt, der Intensitätsschwellwert Ithr für den dielektrischen Durch-
bruch auf Basis der Ergebnisse von Chylek [CJCP86] für die Tests
in Kapitel 5 verwendet.

3.9.3. Doppelpulszündung und simultane Zündung
an mehreren Orten

Aufgrund der Limitierung der verfügbaren Laserpulsenergien für
ein Lasersystem mit begrenzter Baugröße wurden in den letzten 20
Jahren ein Reihe von Optimierungsoptionen erprobt, die die Zünd-
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88 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

zuverlässigkeit erhöhen oder den Zündverzug reduzieren sollen. Ei-
ne detailliertere Darstellung ist von George [Geo17] erstellt wor-
den. Zwei dieser Optionen werden im folgenden dargestellt und die
Anwendbarkeit auf Raketentriebwerke bewertet.

Doppelpulszündung Die bisherigen Betrachtungen basieren auf
der Nutzung eines einzelnen Lasersystems. Osborne et al. [OW-
TE03] beschrieben die Nutzung von zwei kurz aufeinander folgen-
den Pulsen. Bei dieser sogenannten Doppelpulszündung mit zwei
Laserpulsen unterschiedlicher Wellenlänge und Pulsdauer dient der
erste, ultraviolette Femtosekundenpuls zur Plasmaerzeugung (Ip >
Ithr) oder zur Vorionsation des Mediums und der nachfolgende Na-
nosekundenpuls mit 1064 nm zur Heizung des Plasmas (Ev >MIE).
Yalin et al. [YWD+14] untersuchten dieses Konzept experimentell
und numerisch. Tropina et al. [TMS18,TMSM19] entwickelten da-
für mathematische Modelle. Ziel dieser Arbeiten war die Erzeu-
gung angepasster Plasmen, um eine Zündung durch eine Heizung
des Mediums mit reduzierter Durchbruchsschwellwert zu erreichen
und die Energieverluste durch die Schockwellenerzeugung zu mi-
nimieren. Während diese Konzepte im Labormaßstab eine Reduk-
tion der MPE-B des ns-Pulses durch den vorherigen fs-Puls um den
Faktor 2 zeigten, ist die technische Anwendbarkeit aufgrund der
zwei notwendigen, zeitlich abgestimmten Lasersysteme in Bezug
auf Gewicht und Bauraum des Gesamtzündsystems herausfordernd.
Technische Umsetzungen zu diesem Konzept sind bisher nicht ver-
öffentlicht.

Simultane Zündung an mehreren Orten („multipoint igni-
tion“) Die Erzeugung eines einzelnen Plasmavolumens zur Zün-
dung einer Brennkammer kann als Nachteil für die Zündzuverläs-
sigkeit betrachtet werden. Dies gilt insbesondere für die Anwen-
dung von LPI in dem sich stark ändernden Strömungsfeld inner-
halb von Raketenbrennkammern während des Hochfahrprozesses.
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3.10. Zusammenfassung 89

Neben der Option mehrere Laserpulse in kurzer Abfolge am selben
Ort zu fokussieren, ist die simultane Zündung an mehreren Orten
innerhalb des Brennraums eine weitere Option zur Auslegung von
redundanten Zündsystemen [OWTE03]. Vier Optionen der Umset-
zung sind in Abbildung 3.19 abgebildet: a) Die simultane Zündung
durch zwei komplett unabhängige Lasersysteme mit gemeinsamen
oder getrennten Zugang zur Brennkammer [SRPK16, Sol17], b)
dem in Abschnitt 3.8 diskutierten fasergebundenen Pulstransport
zur Zündung von mehreren Brennkammern, angewandt auf eine
Brennkammer mit mehreren optischen Zugängen, c) einem einzel-
nen Laserzünder mit mehreren, zeitgleichen Pulsen am Ausgang
der Laserzündkerze [PTT11] und d) die Realisierung von mehreren
Zündorten durch einen einzelnen Laserpuls durch Kombination von
LAI und LPI [MC03]. Während die ersten beiden Konzepte mehre-
re beliebig platzierbare Zündorte ermöglichen und damit die Zün-
dung unabhängiger von statistischen, lokalen Strömungsbedingun-
gen machen, sind die zwei letzteren darauf ausgelegt die Zündung
durch größere Plasmavolumina oder ausgedehntere Heißgaszonen
lokal zu modifizieren. Morsy und Chung [MC03] identifizierten für
die Multipunktzündung kürzere Zeitintervalle bis zur kompletten
Umsetzung der Treibstoffe innerhalb der Brennkammer sowie kür-
zere Zündverzugzeiten im Vergleich zur Zündung an nur einem Ort
mit gleicher Pulsenergie.

3.10. Zusammenfassung

In diesem Kapitel wurden die laserbasierte Zündung von chemi-
schen Raumfahrtantrieben basierend auf vorherigen experimentel-
len Arbeiten in einem 4-Schrittmodell formalisiert, die entsprechen-
den Bedingungen für eine erfolgreiche Zündung von der laserindu-
zierten Plasmabildung bis zur Flammenankerung formuliert und de-
ren Zeitskalen dargestellt. Die Anwendung der laserbasierten Zün-
dung durch LAI und LPI wurden gegenübergestellt und auf Brenn-
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90 3. Laserinduzierte Zündung von Raketenbrennkammern

Laser
1

a) b)

c) d)

LPI

LAI

Laser
2

laser
pulse

Abbildung 3.19.: Zündsysteme und Konzepte zur gleichzeitigen
Zündung an mehreren Orten innerhalb der Brennkammer.
a) mehrere Laser mit axialer Integration (Abb. 3.18d, [PTT11])
b) mehrere Laser mit radialer Integration im Triebwerk RD-
107/108 (Abb. 3.16b und d, [RGG17])
c) mehrere Zündorte durch einen Laser ( [PBH+18])
d) die vorliegende Arbeit auf Basis von [MC03] (Abb. 3.18d)
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3.10. Zusammenfassung 91

kammersystemebene die möglichen Systemarchitekturen von La-
serzündern sowie die Integrationsoptionen beschrieben. Zudem wur-
de der Stand der Forschung und Technik mit Blick auf experimen-
telle Untersuchungen in Raketenbrennkammern und zu minimalen
Pulsenergien sowie den dokumentierten Laserzündsystemen abge-
bildet.

Während die Vielzahl der involvierten physikalischen Prozesse
bei der Zündung von kryogenen Raketenbrennkammern eine ab-
schließende Formulierung aller Effekte der experimentellen Para-
meter schwierig erscheinen lässt, ist die verfügbare Laserpulsener-
gie von anwendungsrelevanten, miniaturisieren Laserzündsystemen
limitiert. Daher ist die Betrachtung der in die Treibstoffe einge-
brachte Energie, die für den Zündprozess zur Verfügung steht, es-
sentiell und erfordert neben der numerischen Betrachtung, die im
folgenden Kapitel vorgenommen wird, experimentelle Untersuchun-
gen, die sich im Kapitel 5 und 6 anschließen.
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4. Numerische
Untersuchung der
Energiedeposition des
Laserpulses in die zu
zündenden
Treibstoffgemische

Der erste Schritt der laserbasierten Zündung durch LPI ist der Ener-
gieeintrag in die Treibstoffe am Ort der Zündung (siehe Abschnitt
3.4). Für die Auslegung eines kompakten Laserzünders ist die die
zur Zündung notwendige minimale Laserpulsenergie von besonde-
rem Interesse, da kompakte Lasersysteme nicht beliebig hohe La-
serpulsenergien bereitstellen. Zur Bestimmung des Energieeintrags
wurde im Rahmen dieser Arbeit eine numerische Untersuchung des
Energieeintrags des Lasers in die zu zündenden, gasförmigen Treib-
stoffe durchgeführt.

Bisher publizierte Modelle zum Energieeintrag reichen von semi-
analytischen Ansätzen [CMM73, MRK16] in Gasen und deren ho-
mogenen Gemischen bis zu räumlich und zeitlich aufgelösten Be-
rechnungen in Wasser [SEC14, ZLZ+16] und Luft [KMF+10]. In
weiteren Veröffentlichungen werden spezifische Aspekte der Laser-
Plasma-Wechselwirkung betrachtet, wie zum Beispiel die Energie-
einkopplung in homogenes, vorionisiertes Medium bei einer Dop-
pelpulslaserzündung [TMS18] oder die Schwellwertbestimmung für
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94 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

die Plasmaerzeugung in Luft [DLY16, Dum17]. Einige der Mo-
delle basieren auf der Ratengleichung zur Bestimmung der freien
Elektronendichte zur Modellierung des Plasmas [SEC14, ZLZ+16,
DLY16], während andere Ansätze komplexe Reaktionsmechanis-
men mit großer Spezien- und Reaktionsgleichungszahl berücksich-
tigen [TMS18]. Alle hier zitierten Arbeiten betrachten dabei Rein-
stoffe oder räumlich homogene Gemische. Darüber hinaus werden
ideale, gaußförmige Laserpulse betrachtet.

Das im folgenden dargestellte numerische Modell basiert auf ei-
ner Ratengleichung der freien Elektronendichte und wird zur Un-
tersuchung der Energiedeposition in binären, räumlich inhomoge-
nen und gasförmigen Gemischen verwendet. Zudem werden räum-
lich inhomogene Laserpulsprofile als Eingangsparamter implemen-
tiert, die bei kompakten Resonatorarchitekturen vermessen wurden
[LBH+15]. Die inhomogenen Medienverteilungen sind insbeson-
dere für die Beurteilung des Energieeintrags in injektornahen Zünd-
konfigurationen notwendig, wo eine inhomogene Durchmischung
der Treibstoffe vorliegt.

4.1. Modellbeschreibung
Das hier verwendete Modell kann in drei Teilaspekte unterteilt wer-
den:

1. das Modell der Pulspropagation,

2. die Modellierung des Mediums, insbesondere für Gasmischun-
gen,

3. das Modell zur Laser-Plasma-Wechselwirkung.

4.1.1. Modell der Pulspropagation

Die Laserpulspropagation wird in paraxialer Näherung als Gauß-
strahl modelliert [Mes08] und ist damit azimuthalsymmetrisch. Da-
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4.1. Modellbeschreibung 95

durch kann der Laserpuls wie folgt dargestellt werden:

I(⃗x, t) = I(r,z, t) = I0 ·
(

w0

w(z)

)2

·exp

[
−2t2

t2
p

]
·exp

[
−2r2

w(z)2

]
(4.1)

Darin ist I0 = I(t=0,r=0) das Intensitätsmaximum des unfokus-
sierten Laserpulses, tp die zeitliche Halbwertsbreite des Gausschen
Intensitätsprofils und

w(z) = w0 ·
√

1+(z/zR)2 (4.2)

der Strahlradius mit zR = π ·w2
0/λ und w0 = f ·M2 ·λ/(π ·rp) so-

wie dem Radius des unfokussierten Laserpulses rp und der Brenn-
weite der fokussierenden Linse f .

4.1.2. Modellierung des Mediums

Das Medium wird durch drei Spezies beschrieben:

• Neutrale Teilchen N,

• einfach positiv geladene Ionen des Neutralteilchens N+ und

• ungebundene (freie) Elektronen e−

Dabei werden für die Teilchendichten folgende Startwerte ange-
nommen:

nN(t=0) =
P

kBT
(4.3)

nN+(t=0) = 1cm−3 (4.4)

ne(t=0) = 1cm−3 (4.5)

Für Mischungen von Gasen werden die Eigenschaften der Mischung
wie z.B. die Molmassen oder Ionisationsenergien basierend auf den
jeweiligen Stoffmengenanteilen berechnet.
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96 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

4.1.3. Laser-Plasma-Wechelwirkung

Die Laser-Plasma-Wechselwirkung wird, basierend auf den Arbei-
ten von Kennedy et al. [KHR97], Noack et al. [NV99] und Vogel et
al. [VV03] durch die Ratengleichung für die freie Elektronendichte
und das Lambert-Beersche Gesetz für die Absorption beschrieben.

4.1.3.1. Ratengleichung der freien Elektronendichte

Wie in Abschnitt 3.4.2.3 dargestellt, kann die zeitliche Entwicklung
der freien Elektronendichte ne(t) unter Einwirkung der Laserstrahl-
intensität I beschrieben werden als

dne

dt
= νMPI ·nN +(νEKI −νec−νr −νatt −νdr) ·ne+

dndi f f

dt
(4.6)

Die Referenzen zu den verschiedenen Koeffizienten ν sind in Ta-
belle 4.1 aufgeführt. Im Einzelnen gilt:

νMPI = Imi · 2πωL

(mi −1)!
·
(

2πσMPI

hω2
L

)mi

(4.7)

νEKI =
νen

(ω2
L +ν2

en)
· e2

cnε0meEion
· I (4.8)

νec =
νen

ω2
L +ν2

en
· meω2

L

M
(4.9)

νr = 8.8 ·10−27 ·T−4.5
e ·ne ·nN+ (4.10)

νatt = ha ·νen (4.11)

Darin ist
νen = nN · ve ·σen (4.12)

die Elektron-Neutralteilchen-Stoßfrequenz mit der kinetischen Ener-
gie der Elektronen ve =

√
(2 ·Eion/me) sowie dem Streuquerschnitt
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4.1. Modellbeschreibung 97

Symbol Mechanismus Reaktion Referenz
νMPI MultiphotonenionisationN + mi · (hν) →

N+e−
[Mor75]

νEKI Kaskadenionisation e− + N → 2 · e− +
N+

[NV99]

νec Elastische Kollision e−+X → e−+X [NV99]
νr 3-Körper Rekombi-

nation
e−+N++X →N+
X

[Rai91]

νatt Anlagerung e−+N+X →N−+
X

[Rai91,
CMM73]

νdr Dissoziative Re-
kombination

N+
2 + e− → N +N∗ [BB49,

KKMS92,
AKK+09,
DLY16]

Tabelle 4.1.: Koeffizienten der Ratengleichung der freien Elektro-
nedichte (4.6)

der Elektronen und Neutralteilchen σen = 10−16cm2. Eine detailier-
te Diskussion der Terme für Wasser und Luft ist beispielsweise von
Noack [NV99] und Dumitrache [Dum17] zu finden. Die verwende-
ten Stoffparameter sind in Tabelle 4.2 angegeben.
Die Diffusion der freien Elektronen

dndi f f

dt
=−∇(D∇ne) (4.13)

wird durch die Diffusionskonstante

D =
Eion

3meνen
(4.14)

nach Raizer [Rai91] beschrieben, worin Eion die erste Ionisations-
energie des Neutralteilchens ist.
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4.1. Modellbeschreibung 99

Die Elektronentemperatur Te wird in dem hier verwendeten Mo-
dell als konstant mit

Te =
1
2
· Eion

kB
(4.15)

beschrieben. Dabei wird angenommen, dass Elektronen der Energie
E > Eion durch elastische Stöße und hohe Stoßfrequenz nicht vor-
handen sind und die Energiedichte konstant zwischen E = 0 und
E = Eion ist.

Basierend auf den Arbeiten von Raizer [Rai91] haben verschie-
dene Autoren die vernachlässigbare Relevanz der radiativen Re-
kombination (N++ e− → N +(hν)) für die hier dargestellten Pro-
zesse herausgearbeitet [Dum17].

4.1.3.2. Energietransfer durch Absorption

Die Absorption des Laserpulses durch das Plasma wird ab Tempe-
raturen von etwa Te > 1eV hauptsächlich durch den inversen Brems-
stahlungsprozess dominiert [BSSW04]. Daher wird der Absorpti-
onskoeffizient α im Lambert-Beerschen Gesetz

I(z+∆z) = I(z) · exp [−α∆z] (4.16)

durch den inversen Bremsstrahlungsprozess beschrieben:

α = αIB =
4
3
· 1

(4πε0)
3 ·

√
2π

3mekB
· e6

mehc4 ·λ
3 · 1√

Te
·(

1− exp
[
− hc

λkBTe

])
·ne ·nN+

(4.17)

Darin sind alle Parameter in SI-Einheiten.
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100 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

Abbildung 4.1.: Beispiel eines groben, strukturierten, defomierten
Gitters zur numerischen Untersuchung des Energieeintrags durch
den Laser.

4.2. Numerische Implementierung

Die Propagation des Laserpulses wird auf einem strukturierten, de-
formierten Gitter realsiert, das durch die vorgegebene zeitliche Auf-
lösung, die Brennweite der Fokuslinse und die Laserpulseigenschaf-
ten definiert wird. Exemplarisch ist ein grobes Gitter der Pulspro-
pagation in Abb. 4.1 gezeigt. Die zeitliche Entwicklung der Laser-
pulspropagation, der freien Elektronendichte und des Energietrans-
fers wird als explizites Eulerverfahren realisiert. In jedem Kontroll-
punkt wird die Änderung der freien Elektronendichte entsprechend
Gleichung 3.4 realisiert und anschließend die Absorption der La-
serintensität nach Gleichung 4.16 bestimmt. Abschließend wird der
transmittierte Anteil der Intensität berechnet. Darauf folgt die Pro-
pagation des Laserpulses für den folgenden Zeitschritt. Das simu-
lierte Zeitintervall ist

−τp < t <+τp (4.18)
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4.3. Validierung des Zündmodells 101

während die räumliche Auflösung des Gitters für den Radius

0 < r(z)< 1,5 ·w(z) (4.19)

und paraxiale Dimension iterativ über eine Netzkonvergenzstudie
bezüglich der absorbierten Energie bestimmt wurde. Durch die Wahl
des Intervalls von t und r(z) wird 99,99 % der Pulsenergie eines
idealen Gausschen Strahls abgebildet.

4.3. Validierung des Zündmodells durch
Vergleich mit Experimentdaten

4.3.1. Validierung der integralen Energieabsorption

Während zahlreiche Veröffentlichungen die Anwendbarkeit des Mo-
dells für Wasser durch Vergleiche der Rechnungen mit experimen-
tellen Ergebnissen verifizieren, fehlen vergleichbare Studien für die
in Raketenbrennkammern verwendeten Treibstoffe. Daher wird das
hier präsentierte Modell gegenüber Laserenergieabsorptionsmessun-
gen von Phuoc [Phu00a] in den gasförmigen Medien H2, CH4, O2
und Luft auf Anwendbarkeit überprüft. Da die Vermessung in Luft
als Gemisch von N2 und O2 modelliert wird, kann das Ergebnis
auch als Test auf die Anwendbarkeit des Modells auf Mischungen
betrachtet werden. Abbildung 4.2 zeigt den Vergleich des Verhält-
nisses von transmittierten Laserpulsenergie Etrans und einfallender
Laserpulsenergie

rtrans =
Etrans

Ep
(4.20)

in Funktion der einfallenden Laserpulsenergie Ep.
Die allgemeine Tendenz des Transmissionsverhaltens kann für al-
le vier Medien reproduziert werden: Für die Laserpulsenergien, die
nicht zum Durchbruch des Mediums führen, ergeben die numeri-
schen Ergebnisse ebenfalls Transmissionverhältnisse von 1. Auch
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102 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

(a) Vergleich für Luft (b) Vergleich für O2

(c) Vergleich für H2 (d) Vergleich für CH4

Abbildung 4.2.: Vergleich von Energieabsorptionsmessungen durch
Phuoc [Phu00a] und numerischen Ergebnissen
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4.3. Validierung des Zündmodells 103

für die höchsten vermessenen Laserpulsenergien von 25 mJ wer-
den die Transmissionsverhältnisse von allen vier Medien mit einer
Genauigkeit von ∆rtrans=rnum

trans − rexp
trans<0.07 wiedergegeben. Die

größten Abweichungen betragen für den untersuchten Energiebe-
reich bis zu ∆rtrans>−0.32 für Datenpunke in der Nähe des Durch-
bruchsschwellwerts von Luft bei Ep = 10 mJ. Dies kann beispiels-
weise an der nicht näher spezifizierten Qualität der Laborluft im
Experiment liegen, oder an den Vereinfachungen durch das Modell
für Gasgemische.

4.3.2. Vergleich der räumlichen Ausdehnung des
Plasmas

Zur Beurteilung der räumlichen Ausdehnung des Plasmas entlang
der optischen Achse des Lasers wurde mit Hilfe einer Spiegelre-
flexkamera ein Bild von dem Plasma aufgenommen, das durch den
in dieser Arbeit verwendeten Laser HiPoLas erzeugt wurde. Die-
ses Bild ist in Abb. 4.3 zu sehen und wurde in Luft unter Umge-
bungsbedingungen (P = 1 ± 0.1bar und T = 298 ± 3K) erzeugt.
Um die Intensitätsgradienten der Plasmas abzubilden, wurde das
Plasma durch Neutraldichtefilter mit unterschiedlichen Dicken auf-
genommen und anschließend die Intensitätsverläufe der Einzelauf-
nahmen addiert und anschließend normiert. Diese Darstellung ist in
Abb. 4.3 auf der rechten Seite zu sehen.

Unter der Annahme, dass die freie Elektronendichte ein reprä-
sentativer Parameter für die Intensität der Brems- und Rekombi-
nationsstrahlung des Plasmas ist, kann die Form des Plasmas mit
den Aufnahmen der Spiegelreflexkamera verglichen werden. Eben-
so kann qualitativ die Ausbreitung des Plasmas in Richtung des ein-
fallenden Laserpulses durch einen Vergleich mit Hochgeschwindig-
keitsaufnahmen von Baerwinkel et al. [BLSB16] verifiziert werden
(siehe Abb. 3.9).

Die Ergebnisse einer Rechnung für identische Laser- und Medie-
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Abbildung 4.3.: Laserinduzuiertes Plasma vor einem Koaxialinjek-
tor und daraus abgeleitetes Falschfarbenbild der Intensität. In bei-
den Abbildungen ist z = 2.1 mm.

neigenschaften wie im Experiment sind in Abb. 4.4 gezeigt.
Aufgrund der Limitierung des Gitters ist eine radiale Ausdeh-

nung des Plasmas nicht überprüfbar. Darüber hinaus endet die Si-
mulation eine Halbwertsbreite der Laserintensität nach dem Maxi-
mum der Laserintensität: t =+τp. Die Aufnahme der Kamera zeigt
dagegen die zeitlich integrierte Strahlung des Plasmas, inklusive der
Expansion des Heißgases.

Die integrale Länge des Plasmas von ∆zexp = 2,1±0,3mm wird
durch die Ergebnisse der Rechnungen mit ∆znum(r = 0, ne > 1019 cm−3)=
2,7mm hinreichend genau reproduziert. Bei diesem Vergleich fin-
det eine Expansion des Plasmas nach dem Ende der Simulation kei-
ne Berücksichtigung, die jedoch in den Aufnahmen abgebildet wird
(siehe Verlauf der Plasmaemission in Abb. 3.9).

Diverse Arbeiten haben die tropfenförmige Ausdehnung des Plas-
mas und dessen Anwachsen in Richtung der Einfallsrichtung des
Laserpulses dokumentiert (siehe Abb. 3.9, [CLP00,SGF+10,BLSB16]).
In Abbildung 4.4 kann diese tropfenförmige Ausdehnung des Plas-
mas verifiziert werden.
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Abbildung 4.4.: Zeitlich gemittelte, freie Elektronendichte

4.3.3. Validierung der räumlich und zeitlich
aufgelösten Energieabsorption

Neben dem integralen Energieübertrag kann aufgrund der zeitli-
chen und räumlichen Auflösung auch das plasmadynamische Ver-
halten überprüft werden. Interpretierte man die Elektronendichte
als Maß für den integrierten Energieeintrag in das Medium, wird
aus Abb. 4.4 deutlich, dass ein Hauptteil der Energie etwa z =
2,5 mm vor dem Ort der kleinsten Strahltaille (z = 0 mm) übertra-
gen wird. Als Konsequenz ist eine Positionierung des berechneten
Ortes der minimalen Strahltaille (z=0) bei koaxialer Treibstoffein-
spritzung in den oxidatorreichen Bereichs sinnvoll, um das Maxi-
mum der Energiedeposition in der Scherschicht der Treibstoffe zu
verschieben und somit die absorbierte Energie im Bereich der zünd-
fähigen Mischungsverhältnisse zu maximieren. In den Abbildungen
4.5(a) und 4.5(b) sind die über den Radius gemittelten Intensitäts-
und Elektronendichteverläufe dargestellt. Dadurch kann das zeitli-
che Elektronendichtwachstum in Richtung des einfallenden Laser-
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106 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

pulses identifizierte werden.
In der Arbeit von Lorenz et al. [LBH+15] wurde das Strahlprofil
und die transmittierte Pulsenergie von miniaturisierten, passiv gü-
tegeschalteten Lasern untersucht, wobei die Laserintensitäts- und
Transmissionsprofile von Ringflächen mit unterschiedlichen Radi-
en bestimmt wurden. Die vermessenen Intensitätsprofile in [LBH+15]
wurden als Eingangsgrößen für die Vergleichsrechnungen verwen-
det. Diese Profile sind im Anhang A.6 gegenübergestellt. Anschlie-
ßend wurden die experimentell bestimmten globalen Absorptions-
anteile für unterschiedliche Umgebungsdrücke mit den Resultaten
der Rechnungen verglichen. Das Ergebnis ist in Abbildung 4.6 ge-
zeigt. Für Drücke p≤ 1bar wird die transmittierte Pulsenergie durch
die numerischen Ergebnisse unterschätzt mit bis zu ∆rtrans ≥−0,12,
während für p>1bar die transmittierte Pulsenergie mit ∆rtrans ≤
+0,097 überschätzt wird. Aufgrund der zeitlichen Auflösung kann
das transmittierte Intensitätsprofil betrachtete werden und mit den
experimentellen Ergebnissen von Lorenz [LBH+15] verglichen wer-
den (siehe Abb. 4.7). Die Tendenz, dass der Gasdurchbruch für
höhere Drücke früher stattfindet, kann reproduziret werden. Aller-
dings werden die absoluten Durchbruchsschwellen unterschätzt bis
zum Faktor 2 für P = 8 bar. Gegen Ende des Laserpulses steigt
der transmittierte Anteil an, wohingegen der experimentelle Verlauf
nicht ansteigt. Dieser Aspekt kann einerseits durch eine nicht hin-
reichend präzise, isotherme Modellierung verursacht werden, ande-
rerseits aufgrund der fehlenden Modellierung der Laserlichtstreu-
ung, die nach Ausbildung des Plasmas stark ansteigt und dadurch
in Experimenten das Laserlicht aus dem Akzeptanzraumwinkel des
Energiedetektors ablenkt und somit fehlerhaft als absorbierte Ener-
gie identifiziert wird.
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(a) Radial gemittelte Laserintensität

(b) Radial gemittelte Elektronendichte

Abbildung 4.5.: Ergebnisse der numerischen Untersuchung der
Plasmaerzeugnung für Luft bei P=1bar und T=298K.
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Abbildung 4.6.: Vergleich von experimentellen Daten von Lorenz et
al. [LBH+15] und den numerischen Ergebnissen für verschiedene
Drücke in Luft bei Umgebungstemperatur.

(a) Experimentell bestimmte, trans-
mittierte Laserleistung.
Reprinted with permission
from [LBH+15], The Optical
Society (OSA).

(b) numerisch bestimmte, radial inte-
grierte Laserintensität

Abbildung 4.7.: Vergleich der transmittierten Laserleistungen in
Experimenten von Lorenz et al. [LBH+15] und dem hier beschrie-
benen, numerischen Modell.
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4.4. Anwendung des Modells auf das
verwendete Lasersystem

4.4.1. Energieabsorption für Standardbedingungen

Für das in dieser Arbeit verwendete Lasersystem HiPoLas Gen. IV
von CTR AG wurde das Modell für Standardbedingungen ebenfalls
überprüft. Die verwendeten Laserparameter entsprechen denen der
Versuche am Prüfstand P8 in Kapitel 6, die in Tabelle 6.3 gege-
ben sind. Hierfür wurde zunächst die transmittierte Pulsenergie für
N2 und O2 bei Standardbedingungen für verschiedene Pulsenergien
experimentell bestimmt. Diese Werte sind mit den Ergebnissen der
numerischen Untersuchungen in Tabelle 4.3 gegenübergestellt. Da-
bei konnte eine hinreichende Übereinstimmung der numerischen
Ergebnisse mit den experimentellen Werten durch die Anpassung
des Strahlgütefaktors des Lasers mit M2,∗ = 1,2 in der Simulation
erreicht werden. Dieser Strahgütefaktor wurde durch Rekonstruk-
tion der von Phuoc [Phu00b] experimentell bestimmten Schwell-
werte berechnet (siehe Anhang A.5). Diese notwendige Anpassung
kann als Kompensation für die Abweichung des Strahlprofils des
Lasers von einem idealen Gausschen Pulsprofil in Raum und Zeit
verstanden werden, die sich aufgrund der Miniaturisierung des La-
sers und damit des Resonators ergibt und zu einer modifizierten
Submodenstruktur führt.

Durch die räumlichen Auflösung des Modells kann der Effekt
von inhomogenen Treibstoffverteilungen auf die Energiedepositi-
on untersucht werden. Für die Treibstoffkombinationen H2/O2 so-
wie für CH4/O2 wurde die absorbierte Energie für eine homogene
Treibstoffmischung mit unterschiedlichen Mischungsverhältnissen
(siehe Abb. 4.8), einer inhomogenen, gestuften Treibstoffverteilung
sowie einer inhomogenen Mischung mit linearem Mischungsgradi-
enten entlang der optischen Achse untersucht (siehe Abb. 4.9). Die
untersuchten homogenen Mischungen entsprechen für beide Treib-
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Tabelle 4.3.: Vergleich der transmittierten Pulsenergie in N2 und O2
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stoffmischungen ROF=1 sowie den Referenzwerten für Gleichge-
wichtsmischungsverhältnisse in Hauptbrennkammern.

Für homogene Mischungen ergibt sich eine minimal größere Zo-
ne für ne(z) > 1018 cm−3 für CH4/O2 verglichen mit H2/O2. Deut-
licher wird dieser Effekt für die zwei inhomogenen Mischungen, in
denen diese Zone für H2/O2 um bis zu 1 mm kürzer ist. Dieser Ef-
fekt wird durch die unterschiedlichen Ionisationsenergien von H2
und CH4 verursacht, die entsprechend Gl. 3.4 zu unterschiedlichen
Elektronendichten führen.

Die transmittierten Energien sind in Tabelle 4.4 angegeben. Es
wird deutlich, dass die Absorption für CH4/O2 nicht signifikant hö-
her ist als für H2/O2, obwohl sich die Orte der Energiedeposition
unterscheiden.

Treibstoffe Homogene Mischung
diskrete
Verteilung

linearer
Übergang

H2/O2 20,2 20,7 20,1 20,3
(ROF=1) (ROF=5)

CH4/O2 21,3 21,6 20,5 20,8
(ROF=1) (ROF=3,4)

Tabelle 4.4.: Absorbierte Laserpulsenergie [mJ] für die untersuch-
ten Konfigurationen in Abbildung 4.8 und 4.9.

4.4.2. Einfluss der Treibstoffdichte auf die
absorbierte Energie

Kleinere Treibstofftemperaturen und höhere -drücke und damit hö-
here Neutralteilchenzahldichten nN führen nach Gleichungen 4.4
und 4.6 zu einer höheren Elektronendichte und somit zu höherer
Absorption (Gleichung 4.17). Der Effekt der Treibstofftemperatur
und -druck auf die absorbierte Energie wurde für den linearen Mas-
senanteilsgradienten bestimmt. Die Treibstoffeigenschaften wurden
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112 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

entsprechend den Werten gewählt, die für die Tests in Kapitel 6
gemessen wurden (siehe Abbildung 6.14). Dabei wurden die Ver-
teilertemperaturen und die Brennkammerdrücke als Referenz für
die Treibstoffzustände im Fokusvolumen verwendet. Die Teilchen-
zahldichte N1 wurde durch das Dichteverhältnis zu Standardbedin-
gungen (N0, ρ0) bestimmt, welches wiederum durch REFPROP be-
stimmt wurde: N1 = N0 ·ρ1/ρ0. Die Ergebnisse sind in Tabelle 4.5
gegeben. Die absorbierten Energien steigen dabei mit steigender
Dichte der Treibstoffe.

4.5. Zusammenfassung

Zusammenfassend können in Bezug auf dieses Kapitel folgende
Aussagen getroffen werden:

1. Im Hinblick auf die durch das Medium absorbierte Laser-
energie kann das von verschiedenen Autoren aufgestellte Ra-
tenmodell der freien Elektronendichte für laserinduzierte Plas-
men in Wasser und Luft auf die für diese Arbeit relevanten
gasförmigen Treibstoffe erweitert und angewendet werden.

2. Die Diskretisierung der Ratengleichung in Zeit und Raum er-
laubt die Verifizierung des Anwachsens des Plasmas in Rich-
tung des einfallenden Laserpulses und das dadurch verscho-
bene Maximum der Energiebasorption vor dem Ort der mini-
malen Strahltaille.

3. Die Bestimmung der Energieabsorption kann für nicht-gaußförmige
Laserpulsprofile durchgeführt werden.

4. Die räumlich inhomogene Mischung von Brennstoffen führt
zu unterschiedlichen Energiedepositionen für die beiden un-
tersuchten Treibstoffkombinationen H2/O2 und CH4/O2. Da-
her ist eine Positionierung des berechneten Laserfokuspunk-
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4.5. Zusammenfassung 113

Tabelle 4.5.: Absorbierte Laserpulsenergie [mJ] für den linearen
Massenanteilsgradienten und Treibstofftemperaturen der Versuche
in Kapitel 6 aus Abbildung 6.14.
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114 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

tes (z=0) bei koaxialer Einspritzung innerhalb des oxidator-
reichen Bereichs sinnvoll, um das Maximum der Energiede-
position in den Bereich der Scherschicht der Treibstoffe zu
verschieben und somit die verfügbare Zündenergie im Be-
reich der zündfähigen Mischungsverhältnisse zu maximie-
ren.

5. Der Betrag der Energieabsorption Eabs ist für H2/O2 und CH4/O2
kleiner als 4 % und damit für technische Anwendungen nicht
relevant.

Der absolute Betrag und die Verteilung der Energiedeposition
wird vorrangig durch die jeweilige Treibstoffkombination domi-
niert und nachrangig durch das ROF und dessen Verteilung beein-
flusst. Aufgrund der Betrachtung der gasförmigen Medien in die-
sem Kapitel, ist der Transfer auf zweiphasige Treibstoffe limitiert,
da durch Tropfen die Strahlausbreitung verändert wird und zu lo-
kalen Refokussierungen führen kann, die zu einer Reduzierung der
MPE-B führen können (siehe Abb. 3.6). Unabhängig von dieser Be-
trachtung ist die Verschiebung des Maximums der Energiedeposi-
tion in Richtung des einfallenden Laserpulses Grundlage für die
Auslegung der in den folgenden Kapitel dargestellten Experimen-
te.
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(a) Elektronendichte für H2/O2 mit
homogener Mischung und ROF=1.

(b) Elektronendichte für H2/O2 mit
homogener Mischung und ROF=5.

(c) Elektronendichte für CH4/O2 mit
homogener Mischung und ROF=1.

(d) Elektronendichte für CH4/O2 mit
homogener Mischung und ROF=3,4.

Abbildung 4.8.: Elektronendichte für homogene Mischungen ver-
schiedener Mischungsverhältnisse.
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116 4. Numerische Untersuchung der Energiedeposition

(a) Gestufte Massenanteilverteilung
von Brennstoff (rot) und O2 (blau)

(b) Linearer Massenanteilsgradient
von Brennstoff (rot) zu O2 (blau)

(c) Radial gemittelte Elektronendich-
te für H2/O2

(d) Radial gemittelte Elektronendich-
te für H2/O2

(e) Radial gemittelte Elektronendich-
te für CH4/O2

(f) Radial gemittelte Elektronendichte
für CH4/O2

Abbildung 4.9.: Auswirkung von unterschiedlich verteilten Masse-
anteilen (a) und (b) für die Treibstoffkombination H2/O2 [(c) und
(d)] und für CH4/O2 [(e) und (f)] auf die Verteilung der Elektronen-
dichte ne. Die Skala ist identisch für die Abbildungen (c) bis (f).
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5. Grundlagenuntersuchungen
an einer optisch
zugänglichen
Forschungsbrennkammer

5.1. Zielsetzung und Gliederung des
Kapitels

Zur Charakterisierung von laser-induzierten Zündvorgängen wur-
den Versuche am Teststand M3.1 des DLR Instituts für Raumfahrt-
antriebe nahe Lampoldshausen mit einer optisch zugänglichen Brenn-
kammer durchgeführt. Globale Zielsetzung war dabei die Bestim-
mung der minimalen Zündenergien, die für eine erfolgreiche Zün-
dung notwendig sind, sowie die Untersuchung der Zündungsdyna-
mik für unterschiedliche Brennkammerdrücke vor Einspritzung der
Treibstoffe. Diese Aspekte wurden für die scherkoaxiale Einsprit-
zung durch mehreren Injektoren und der Einspritzung des Brenn-
stoffs durch eine poröse Platte untersucht.

Das Kapitel gliedert sich wie folgt: Im folgenden Abschnitt wird
der Versuchsaufbau am M3.1 mit den verwendeten Diagnostiken,
der Sequenzierung und den Betriebsbedingungen der Versuche be-
schrieben. Anschließend werden die Ergebnisse für die beiden un-
tersuchten Einspritzkonzepte dargestellt und diskutiert.
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118 5. Grundlagenuntersuchungen

5.2. Versuchsaufbau

5.2.1. Teststand M3.1

Der Prüfstand M3.1 ist ein Kleinprüfstand zur Erforschung von
Treibstoffeinspritzung in und Zündung von Modellbrennkammern
sowie zur Erprobung von Technologien der Raumfahrtantriebe bis
zu einem Technologiereifegrad von 3 bis 4 [ESA]. Ein Fokus liegt
dabei auf der Zündung von kryogenen Raketenbrennkammern. Ein
Bild der Anlage ist in Abb. 5.1 und der Brennkammer mit Laser-
zünder in Abb. 3.1 zu sehen.

5.2.1.1. Treibstoffversorgungssystem

Der Teststand bietet die Möglichkeit verschiedene kryogene Treib-
stoffkombinationen zu nutzen. Neben flüssigem Sauerstoff stehen
die Brennstoffe Wasserstoff und Kohlenwasserstoffe wie Methan
zur Verfügung. Für diesen Zweck wird der Sauerstoff vor Ort durch
ein Stickstoffbad verflüssigt. Die Brennstoffe stehen mit Umge-
bungstemperatur zur Verfügung. Der Versorgungsdruck für die Treib-
stoffe beträgt maximal 40 bar.

Die Fahrleitungen des Sauerstoffs und des Brennstoffs besitzen
jeweils ein Vorventil und ein Fahrventil, um die Sequenzierung ei-
nes Tests zu steuern und zu kontrollieren. Die charakteristischen
Öffnungszeiten der Fahrventile liegen bei etwas 4 bis 6 ms.

5.2.1.2. Vakuumanlage

Um den Druck stromab der Brennkammerdüse kontrollieren zu kön-
nen, wird am Prüfstand M3.1 eine Vakuumanlage eingesetzt. Die-
se Anlage besteht aus einem Verbindungsstück von Brennkammer-
düse zu einem Vakuumtank mit 1,5 m3 Volumen und einer Vaku-
umpumpe mit Kühlfalle. Bei Betrieb der Vakuumpumpe können
Drücke im Bereich von 20 mbar im Vakuumtank und der Brenn-
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Vakuumtank

Brennkammer Verbindung
zur Pumpe

Abbildung 5.1.: Teststand M3 mit Vakuumtank

kammer erreicht werden.

5.2.2. Einspritzkopfkonfigurationen

Um die Eigenschaften der Laserzündung von Mehrfachinjektorgeo-
metrien zu untersuchen, wurden im Rahmen dieser Arbeit zwei mo-
dulare Einspritzköpfe genutzt: Ein Einspritzkopf mit 5 koaxialen
Elementen, gennant Pentainjektor, sowie ein Einspritzkopf mit po-
röser Stirnplatte zum Einspritzen der Brennstoffe, genannt „advan-
ced porous injector“ (API)a. Deren Geometrien sind in Abb. 5.2
abgebildet und die Maße sind in Tabelle 5.1 aufgeführt. Um eine
homogene Verteilung der Treibstoffe auf alle Injektoren zu über-
prüfen, wurde nach Fertigung die identischen Durchströmung der
Injektoren mit Wasser als Ersatzmedium für LOX überprüft.

aWährend Erster durch den Autor dieser Arbeit ausgelegt und konstruiert wurde,
wurde eine Anpassung des API von Deeken [Dee14] realisiert.

119



120 5. Grundlagenuntersuchungen

5.2.2.1. Einspritzkopf mit 5 Scherkoaxialinjektoren:
„Pentainjektor“

Um einen zentralen Injektor sind vier weitere Injektoren in äquidi-
stantem radialen Abstand angeordnet. Die Orientierung der Injek-
toren in Bezug auf die Brennkammergeometrie wurde so gewählt,
dass der vertikal einfallende Laserpuls den zentralen Injektor er-
reichen kann ohne die radialen Injektoren zu kreuzen. Gleichzeitig
ermöglicht diese Ausrichtung einen uneingeschränkten optischen
Zugang zum zentralen Injektor in horizontaler Ebene, die für opti-
sche Diagnostiken verwendet wird.

5.2.2.2. Einspritzkopf mit poröser Stirnplatte: „Advanced
Porous Injector“ (API)

Das Konzept des porösen Einspritzkopfs basiert auf der Einsprit-
zung des Brennstoffs durch eine poröse Platte und des Oxidators
durch kleine Röhrchen. Das in dieser Arbeit verwendete poröse
Material ist Sinterbronze (CuSn11) mit offener Porosität von 42 %,
bestehend aus Bronzekügelchen und ist identisch zu dem Materi-
al, das in Tests auf größerer Brennkammerskala verwendet wurde
[Dee14]. Durch die flächige Einströmung des Brennstoffs sind des-
sen Einströmgeschwindigkeiten geringer als für Koaxialinjektoren.
Dies resultiert abhängig von den Betriebsbedingungen in geringe-
ren Scherkräften zwischen den beiden Treibstoffen bis hin zu lang-
sameren Einströmgeschwindigleiten des Brennstoffs als des Oxi-
dator. Lux et al. [Lux08] demonstrierten, dass die Flammenstruktur
durch die geringen Impulsströme des Brennstoffs stark beeinflusst
wird: Die Verbrennungszone breitet sich radial wesentlich schneller
aus als bei vergleichbaren Koaxialinjektoren, sodass der Wandwär-
mestrom in Funktion des Abstands zur Injektorstirnplatte signifi-
kant schneller ansteigt.

Der Einspritzkopf besitzt 13 LOX-Injektoren, sodass die zentra-
len 3 Elemente durch die umgebenden Elemente vor den Rezirku-
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lationszonen zwischen der Brennkammerwand und den äußeren In-
jektorelementen abgeschirmt sind.

5.2.3. Brennkammer

Die semi-zylindrische Brennkammer, die für die hier präsentierten
Versuche genutzt wurde, besitzt einen Durchmesser von 60 mm, ein
Kontraktionsverhältnis von 5.1 und eine Kontourierung, die reprä-
sentative Versuche für Lageregelungstriebwerke im Schubbereich
von 400 N ermöglicht [Man14b, Man14a]. Die Brennkammer mit
porösem Einspritzkopf ist in Abb. 5.3 zu sehen. Zur Charakteri-
sierung der Einspritz- und Zündvorgänge besitzt die Brennkammer
zwei lateral integrierte Fenster, die eine uneingeschränkte Beobach-
tung der Brennkammerprozesse von der Stirnplatte bis zum konver-
genten Abschnitt ermöglichen. Die verwendeten optischen Diagno-
stiken werden in Abschnitt 5.2.5 detailliert. Ein Teilbereich der obe-
ren Brennkammerwand ist der Adapter für den Laserzünder. Durch
Wechsel dieser Adapterplatte kann die axiale und radiale Position
des Zündorts modifiziert werden.

5.2.4. Laserzündsystem

Das verwendete Laserzündsystem besteht aus zwei Baugruppen:
dem Lasersystem und dem Linsentubus.

Das Lasersystem von CTR AG ist ein seitlich diodengepumtes
Nd:YAG System mit passive gütegeschaltetem Resonator. Es gene-
riert den für die Versuche genutzten Pulszug von 20 Pulsen. Die
Pulse werden mit einem zeitlichen Abstand von ca. 17 ms zueinan-
der erzeut und besitzen eine individuelle zeitliche Halbwertsbreite
von 2,3 ns bei einer Wellenlänge von 1064 nm und einer Pulsener-
gie von Ep = 33,2 mJ. Aufgrund der Resonatorarchitektur besitzen
die Pulse einen Strahlgütefaktor von M2 ≈ 3. Der Strahldurchmes-
ser liegt bei dp ≈ 3.0 mm. Eine Zusammenfassung der Laserpara-
meter ist in Tabelle 5.3 gegeben.
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(a) Schema der
Koaxialinjektoran-
ordnung

(b) Foto der koaxia-
len Einspritzkonfigu-
ration

(c) Foto der
koaxialen Einspritz-
konfiguration mit
Laserablations-
plasma in Luft bei
Standardbedingugen

b

h

(d) Schema des API (e) Foto des API (f) Foto des API mit
Laserplasma in Luft
bei Standardbedin-
gungen

Abbildung 5.2.: Vergleich ein untersuchten Einspritzkopfkonfigu-
rationen. Die numerischen Werte sind in Tabelle 5.2 gegeben.
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Abbildung 5.3.: „Advanced porous injector“ mit Brennkammer

Der Linsentubus dient der Einkopplung der Laserpulse in die
Brennkammer und gleichzeitig der Fokussierung der Laserpulse.
Zentrales Element ist die Fokussierlinse, die sowohl die Fokus-
sierung sicherstellen muss als auch dem Druck und der Tempe-
ratur des Brennraums ausgesetzt ist. Daher wurden die Saphirlin-
sen in Tubusse aus Kovar, einer Eisen-Nickel-Cobalt-Legierung mit
Werkstoffnummer 1.3917, gelötet, um ähnliche Ausdehnungscha-
rakteristiken für die zu erwartenden Temperaturbereiche zu gewähr-
leisten und damit die thermomechanischen Spannungen innerhalb
des Saphirs und der Lötverbindung zu minimieren. Abhängig vom
Ort und der Laserzündungsmethodik wurden Linsen mit Fokus-
punkt auf der optischen Achse der Linse oder Linsen mit radialem
Abstand des Fokuspunkts zu der Rotationsachse des zylindrischen
Teils der Linse verwendet.

Zusätzlich ermöglicht der Linsentubus den Einbau von bis zu
zwei optischen Filtern zur schrittweisen Reduktion der Laserpul-
senergie. Die Neutraldichtefilter standen mit Transmissionsgraden
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124 5. Grundlagenuntersuchungen

von T ∈ {0,1; 0,25; 0,5; 0,75} zur Verfügung. Dadurch kann die
Laserpulsenergie von 33,2 mJ auf bis zu 0,3 mJ in diskreten Schrit-
ten unterschiedlicher Beträge reduziert werden. Die Tabelle mit den
experimentell bestimmten Werten hinter der Fokussierungslinse sind
ist in Anhang A.2 zu finden.

5.2.5. Messtechnik

Die für die Versuche verwendete Messtechnik lässt sich in die vier
Gruppen Druck-, Tempertur-, Massenstrommesstechnik und opti-
sche Messtechnik einteilen.

5.2.5.1. Druck-, Temperatur- und Massenstromsensorik

Um die Drücke und Temperaturen in den Zuleitungen, Verteilern
und Brennraum zu vermessen, wurden Temperatursensoren des Typ
K verwendet und entsprechend den zu erwartenden Temperaturbe-
reichen Polynome zur Temperaturmessung bestimmt, sodass eine
Genauigkeit von ∆T =±1 erreicht wird.

Für die Treibstoffverteiler und den Brennraum wurden sowohl
piezoresistive (Kistler A4043) als auch piezoelektrische (Kistler A601)
Sensoren verbaut, die laut Hersteller eine Präzision von ∆P<±0,1 bar
besitzen. Im Brennstoff- und Sauerstoffverteiler wurde jeweils ein
Temperatursensor, piezoresistiver und piezoelektrischer Sensor in-
tegriert.

Zur Messung von Druck und Temperatur sind innerhalb des Brenn-
raums jeweils 4 Sensoren beider Drucksensortypen in axialer Rich-
tung mit den Abständen zi ∈ {13 mm;33 mm;53 mm;73 mm} von
der Injektorstirnplatte verbaut, die über 1,5 mm breite Zugangsboh-
rungen mit dem Brennraum verbunden sind. Jeder dieser Sensoren
wurde individuell kalibriert. Die piezoelektrischen Sensoren wer-
den im Folgenden mit PDynCC,1 bis PDynCC,4 bezeichnet.

Zur Bestimmung des Treibstoffmassenströme wurden sogenann-
te Coriolis-Massenstromsensoren der Firma Emerson verwendet.
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Abbildung 5.4.: Schema der optischen Diagnostik am M3.1. Die
Schlierenkante liegt horizontal in der Strahlengangebene und ist
hier zwecks Übersichlichkeit vertikal dargestellt. Die technischen
Details der Kamera sind in Tabelle 5.5 zu aufgeführt.

Vorteil dieser Sensoren gegenüber Turbinen ist die direkte Bestim-
mung des Massenstroms auch für Zweiphasenströmungen, da das
Messprinzip nicht auf der Bestimmung der Dichte des Treibstoffs
beruht, sondern den Corioliseffekt ausnutzt. Dabei wird die Fre-
quenz der angeregten Strukturschwingung der gebogenen Treib-
stoffleitung in Funktion des Massenstroms modifiziert. Aus dem
Vergleich zwischen angeregter und gemessener Frequenz kann der
Massendurchsatz präzise mit Fehlern von weniger als ∆ṁ < 0,3 %
für stationäre Strömungen bestimmt werden.

5.2.5.2. Optische Diagnostik

Das Schema der eingesetzten optischen Messtechnik ist in Abb. 5.4
abgebildet. Der Aufbau besteht aus einem Schlierensystem zur Vi-
sualisierung der Dichtegradienten und einer bildverstärkten Kame-
ra zur Aufnahme der OH*-Chemilumineszenz. Für beiden Diagno-
stiken wurde durch beschichtete Spiegel eine identische Beobach-
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0 40 80 120 160 200
Zeit [µs]

Abbildung 5.5.: Ausschnitt der Belichtungszeiten der Schlierenka-
mera (blau) und der bildverstärkten Kamera (rot).

tungsebene unter gleichem Beobachtungswinkel realisiert, um den
Zündprozess mittels beider Diagnostiken ohne räumliche Verzer-
rungen zueinander aufzeichnen zu können. Zusätzlich wurde eine
hochauflösende Videokamera auf die Injektorstirnplatte gerichtet,
um den integralen Versuchslauf im visuellen Spektrum aufzeich-
nen zu können. Die Eigenschaften der Kameras sind in Tabelle
5.5 zusammengefasst. Für die Einstellung der Kameras wurde die
Priorität auf die maximale räumliche Auflösung bei gegebenen Ab-
bildungsverhältnissen gelegt. Die vorgegebene Leistungsfähigkeit
der Kameraelektroniken führte zu einer unterschiedliche Bildwie-
derholungsrate der beiden Kameras. Gleichzeitig wurde die Abbil-
dungsqualität durch minimale Belichtungszeit der Schlierenkamera
optimiert. Andererseits existiert für die minimale Belichtungszeit
eine untere Grenze durch die limitierte Intensität der Bogenlam-
pe. Für die bildverstärkte Kamera musste eine Abwägung bezüg-
lich der Verstärkerspannung und der Belichtungszeit („Gatewidth“)
des Verstärkermoduls getroffen werden: Einerseits musste die Ver-
stärkung der Chemilumineszenz bei hinreichender räumlicher Auf-
lösung der sich entwickelnden Verbrennungszonen mit schwacher
Emission sicher gestellt werden, gleichzeitig aber auch die intensi-
ve und lokalisierte Exposition durch das Laserplasma ohne Beschä-
digung des empfindlichen Kameraverstärkers gewährleisten wer-
den. Die dabei identifizierten, optimalen Parameter resultieren in
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einer zeitlichen Beobachtungsabfolge, die in Abb. 5.5 schematisch
dargestellt ist. Dies hat für die Beurteilung der Aufnahmen zur Fol-
ge, dass die Belichtungszeit für die beiden Kameras unterschied-
lich ist und nur alle 208 µs ein identischer Zeitpunkt der Einzelauf-
nahmen vorliegt. In diesem Zusammenhang muss beachtet werden,
dass das Lasersystem Laserpulsfolgen mit etwa 57 Hz generiert.
Bei der Emission des Plasmas in Luft bei Standardbedingungen von
weniger als 1 µs (siehe Abb. 3.9) kann es dazu kommen, dass das
Laserplasmen, die nicht vom ersten Puls der Pulskette erzeugt wur-
den, unter Umständen nicht detektiert werden.

Die verschiedenen optischen Diagnostiken werden im folgenden
detailliert:

Strömungsvisualisierung durch Schlierentechnik Die Schlie-
rentechnik ist ein dichtebasierendes, bildgebendes Messverfahren,
das eine berührungslose Visualisierung der relativen Dichten er-
möglicht.

Für Fluide gilt in Näherung die lineare Clausius-Mosotti-Beziehung
[Set01]:

n(⃗x, t)−1 = K ·ρ (⃗x, t) =
(

n0 −1
ρ0

)
·ρ (⃗x, t) (5.1)

Dabei ist n(⃗x, t) der lokale, zeitlich variable Brechungsindex, K die
sogenannte Gladstone-Dale-Konstante und ρ (⃗x, t) die lokale, zeit-
lich variable Dichte des Fluids. Dementsprechend kann von einem
Referenzzustand {n0,ρ0} auf den Brechnungsindex n(⃗x, t) für eine
gegebene Dichte ρ (⃗x, t) geschlossen werden. Eine räumliche Dich-
teverteilung induziert demnach eine Brechungsindexverteilung, de-
ren Gradient durch das Schlierensystem visualisiert wird. In Abb.
5.6 wird das Funktionsprinzip dieses Verfahrens im Versuchsauf-
bau verdeutlicht: Planparalleles Licht, das den zu untersuchenden
Bereich durchquert, wird durch die Brechungsindexverteilung im
Medium abgelenkt. Positioniert man hinter dem zu untersuchenden
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128 5. Grundlagenuntersuchungen

Bereich eine Linse, kann mit Hilfe einer Halbblende mit scharfer
Kante in der Fourierebene der Linse ein Teil des Lichts blockiert
werden. Nur die oberhalb dieser Kante verlaufenden Lichtstrah-
len passieren die Halbblende und werden durch die nachfolgenden
Linse auf den Chip der Hochgeschwindigkeitskamera abgebildet.
Das Schlierensystem entspricht demnach einem Filter für den Bre-
chungsindexgradienten senkrecht zur Halbblendenkante, integriert
entlang des Ausbreitungspfads des Lichts [MMM+12].

Abhängig von der gewählten Position der Schlierenkante kann
das System unterschiedlich starke Gradienten der Brechungsindex-
verteilung abbilden. Je näher die Schlierenkante an die optische
Achse des Systems gebracht wird, desto sensitiver wird das System
für Brechnungsindexgradienten, wobei gleichzeitig die Gesamtin-
tensität der Aufnahme abnimmt.

Diese Aussagen zum Schlierensystem sind jedoch nur für trans-
parente Medien gültig. Sehr dichte Medien, wie flüssiger Sauer-
stoff, erscheinen in den Aufnahmen als schwarze Fläche, identisch
zu denjenigen Bereichen, die aufgrund der zu starken Ablenkung
des Lichts durch die Schlierenkante blockiert werden. Dadurch er-
gibt sich für die Anwendung in dieser Arbeit für die Kombinati-
on aus gasförmigem und flüssigem Sauerstoff und gasförmigem
Brennstoff eine Kombination aus Schlieren- und Schattenaufnah-
men.

Flammenvisualisierung Zur Visualisierung der Reaktionszone
innerhalb der Brennkammer wird in dieser Arbeit die OH*-Emission
bei λ = 306,4 nm durch eine bildverstärkte Hochgeschwindigkeits-
kamera aufgezeichnet. Sowohl bei der Verbrennung von O2/H2 als
auch von O2/CH4 entsteht das OH-Radikal bei Zwischenreaktio-
nen und emittiert beim Übergang (A2Σ, ν ′ = 0 =⇒ X2Π, ν ′ = 0)
Photonen der Wellenlänge λ = 306,357 nm [DC62,PCR+96]. Dar-
über hinaus wurde beispielsweise von Gaydon [Gay74] dargestellt,
dass die OH*-Emission im Bereich von 1 bis 3 atm quadratisch an-
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Abbildung 5.6.: Abbildungsdetails des Schlierenaufbaus

steigt. Fiala [Fia15, FSG+17] diskutierte, dass die Selbstabsorption
mit steigendem Druck und Temperatur für λ = 306,4 steigt, so-
dass linienintegrierende Diagnostiken in diesem Wellenlängenbe-
reich entsprechend interpretiert und Flammenstrukturen zunächst
als optisch dicht betrachtet werden müssen. Aufgrund der Funkti-
onsweise von bildverstärkten Kameras durch Elektronenmultiplika-
tion in Mikrokanalplatten stellt die voreingestellte Verstärkerspan-
nung ein Hochpasssystem für die räumliche Abbildung der Reakti-
onszone dar: Regionen mit zu geringer Intensität werden nicht ab-
gebildet. Dieser Aspekt wird bei der Diskussion der Vergleichsauf-
nahmen von Schlieren- und Flammenvisualisierung im Abschnitt
5.4.3.4 wieder aufgegriffen werden.

5.2.6. Sequenzierung der Versuche

Für die Treibstoffsequenzierung wurde eine Ventilschaltung reali-
siert, die in Abb. 5.7 dargestellt ist. Basierend auf den Ergebnissen
von Manfletti [Man14b, Man14a] wurde eine optionale Vorkühl-
sequenz hinzugefügt, um eine hinreichende Abkühlung des Sau-
erstoffzuführungssystems zu gewährleisten und eine Verblockung
der Sauerstoffleitung durch Verdampfung des LOX durch zu hohe
Strukturtemperaturen zu verhindern. Die Laserpulsfolge überdeckt
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Brennstoff
LOX

Laserzünder

tLtF tO
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Vorkühlung

Vakuumsystem

∆tcdtV tcd

20 Laserpulse

Abbildung 5.7.: Schematische Abfolge einer Zündsequenz am
M3.1

den Beginn der Einströmung des später einströmenden Treibstoff,
um einen möglichst frühen Zündzeitpunkt sicherzustellen. Hierbei
ist der Vergleich zu klassischen Gasfackelzündern wichtig, da die-
se ein heißes Gasgemisch schon vor Einspritzung der Treibstoffe
in die Brennkammer bereitstellen und kontinuierlich über einige
Sekunden aufrecht erhalten können, während der Laserzünder in
diskreten Zeitabständen ein Plasma generiert. Aus dieser Sequen-
zierung ergeben sich die in Abb. 5.8 dargestellten Schlierenaufnah-
men.

Für das mit LOX/CH4 betriebene Morpheustriebwerk wurde von
Melcher [MM14] auf die Notwendigkeit des sauerstoffreichen Hoch-
fahrens der Brennkammer hingewiesen, um unkontrollierte Mischungs-
verhältnisvariationen im Hochfahrprozess zu verhindern und damit
instabilen Zuständen der Verbrennungsdynamik vorzubeugen. Für
eine solche Sequenzierung vertauschen sich die Punkte „Brenn-
stoffeinspritzung“ und „Sauerstoffeinspritzung“ in obriger Abfolge.
Hierauf wird im Kapitel 6 nochmals eingegangen.
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1 2

3 4

5 6

Abbildung 5.8.: Schlierenaufnahmen i zum Zeitpunkt ti während
einer Zündsequenz: tcd < t1 < tcd +∆tcd , tF < t2 < t3 < tO < t4 <
t5 < t6 (siehe Abb. 5.7).

5.3. Testkampagne 1:
Koaxialinjektor-Konfiguration

5.3.1. Zielsetzung

Für Anwendungszenarien wie den Transport von mehreren Nutz-
lasten in zirkulare Umlaufbahnen oder die kontrollierte Rückfüh-
rung von Oberstufen sind wiederzündbare Oberstufentriebwerke not-
wendig. Um die Anwendung von laser-basierten Zündmethoden für
möglichst repräsentative Zündtransienten für Multiinjektorkonfigu-
rationen zu untersuchen, wurde der in Abschnitt 5.2.2.1 dargestellte
Einspritzkopf mit fünf Koaxialinjektoren eingesetzt.

Ziele der Untersuchung waren dabei

1. die Zündzuverlässigkeit für LPI und LAI

2. die Bestimmung der notwendigen minimalen Pulsenergie (MPE-
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132 5. Grundlagenuntersuchungen

I)

3. die Charakterisierung der Verbrennungsdynamik bezüglich
der

a) Druckentwicklung

b) Flammenausbreitung und -ankerung

Dabei wurden die Sequenzierung der einzelnen Versuche nicht ge-
ändert, um möglichst identische Bedingungen für die verschiede-
nen Testkonfigurationen (LPI oder LAI, Laserpulsenergie) sicher-
zustellen.

5.3.2. Versuchskonfiguration und
Betriebsbedingungen

Um Aussagen über die Anwendung für Oberstufentriebwerke ma-
chen zu können, wurde das Vakuumsystem des M3.1 verwendet,
um Drücke im Brennraum vor Versuchsbeginn P(t ≤ tV ) von 50
bis 80 mbar zu erzeugen. Als Mischungsverhältnis wurde ROF≈5
entsprechend den typischen Werten für LOX/GH2 Oberstufentrieb-
werke festgelegt. Die kompletten Einströmungsbedingungen der Treib-
stoffe während der Zündung sind für Oberstufentriebwerke wie das
europäische Vinci-Triebwerk öffentlich nicht zugänglich. Die ver-
öffentlichten Temperaturen entsprechen jedoch den in den Tests
realisierten von TGH2 ≈ 200 K und TLOX ≈ 90 K [Lac09]. Die wei-
teren Testbedingungen sind in Tabelle 5.6 und die Einströmbedin-
gungen in Tabelle 5.8 aufgeführt.

5.3.2.1. Laserplasma-induzierte Zündung (LPI)

Für den Koaxialinjektor wurden vier Zündorte gewählt, die in Abb.
5.9 abgebildet sind. Die Zündorte LPI1a und LPI1b befinden sich in
der Scherschicht des zentralen Injektors stromab der Injektorstirn-
fläche und erlauben einen direkten Vergleich zu den laserablativen
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Abbildung 5.9.: Zündorte der zwei Methoden LPI und LAI für den
Koaxialinjektor. Oben: Gemittelte Schlierenaufnahmen, unten: Ein-
zelschlierenbild der Treibstoffeinströmung ohne Verbrennung.
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Konfigurationen in der Nähe des zentralen Injektors. Der Zündort
LPI2 befindet sich in der fortgeschrittenen Durchmischungszone
des zentralen Injektors. Dadurch kann die Auswirkung der fortge-
schrittenen Durchmischung der Treibstoffe auf den Zündvorgang
betrachtet werden. LPI3 liegt in der Interaktionszone des zentra-
len Injektors zu den zwei oberen Injektoren. Auch hier ist der Ein-
fluss auf den Zündvorgang aufgrund der fortgeschrittenen Durch-
mischung und der reduzierten Treibstoffgeschwindigkeiten von spe-
ziellem Interesse.

5.3.2.2. Laserablations-induzierte Zündung (LAI)

Basierend auf der Arbeit von Hasegawa [HKK+03] zu Ablations-
eigenschaften von Materialien in GOX/GH2-Kleintriebwerken und
von Morsy [MKC99, Mor12] zu Zündeigenschaften von Luft/CH4
mit Hilfe von Ablationskonfigurationen wurden in einer dedizierten
Studie des Autors dieser Arbeit Kriterien für den Ablationsort und
das Ablationsmaterial erarbeitet [Bör16].

Für den Ablationsort innerhalb des Brennraums wurden folgende
Eigenschaften betrachtet:

• Die möglichen Einbauorte des Ablationselements innerhalb
des Brennraums zur Minimierung der Strahlqualitäts- und
Energieverluste der Laserpulse vor dem Erreichen des Zünd-
orts

• Der Wärmeeintrag in das Element durch die Heißgasbelas-
tung des Verbrennungsvorgangs

• Die zu erwartende, lokale Treibstoffmischung zur Sicherstel-
lung der Zündfähigkeit

Für die topologische Ausführung des Ablationselements wurden
die Orientierung der Ablationsoberfläche zum einfallenden Laser-
puls und die damit induzierte Ausdehnung der Plasmas betrachtet.
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Daraus resultierend wurde am zentralen Injektorelement Bauraum
für ein austauschbares Ringelement vorgesehen um so die Einflüs-
se der Geometrie und der Materialien der Ablationsfläche auf den
Zündungsprozess zu bestimmen.

Die Materialauswahl basierte auf den folgenden Kriterien

• Bearbeitbarkeit des Materials, um die Integration des Bau-
teils in den Brennraum zu gewährleisten

• Minimale Ablationsrate pro Laserpuls

• Minimale Laserpulsenergie zur Erzeugung von Plasma an der
Oberfläche

• Materialbeständigkeit unter Heißgasbedingungen am Einbauort

• Materialbeschändigkeit in sauerstoffreicher Umgebung und
widerstandsfähig gegenüber Wasserstoffversprödung

• Minimale thermo-mechnische Spannung durch zyklische ther-
mische Belastungen

• Falls möglich, zusätzliche katalytische Effekte für Wasser-
stoff oder Sauerstoff

Diese Anforderungen übersetzen sich in folgende Materialparame-
ter: Hoher Schmelzpunkt, ähnliche Wärmeleitfähigkeit und Wär-
meausdehnungskoffizient im Vergleich zum umgebenden Material,
niedrige Ablationsschwelle, niedrige Ablationsrate für Laserpulse
im Bereich von 1 ns bis 10 ns Pulslänge und 1064 nm Wellenlänge.
Auf Basis dieser Parameter wurden die zwei Materialien CuCrZr
und WCu als Materialien identifiziert.

Aus den Ergebnissen dieser Betrachtungen wurden drei verschie-
dene LAI Konfigurationen (LAI1, LAI2 und LAI3) bestimmt, die
mit zwei unterschiedlichen Materialien kombiniert wurden. Abbil-
dung 5.10 zeigt die schematische Darstellung, die entsprechende
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Plasmaerzeugung und die Schlierenaufnahme in Luft bei Standart-
bedingungen. Tabelle 5.7 fasst die im folgenden beschriebenen Ab-
lationskonfigurationen zusammen:

• LAI1: Diese Konfiguration stellt die einfachste Möglichkeit
dar, eine laserablations-basierte Zündung ohne zusätzliche
Bauteile im Brennraum zu generieren. Hierfür wird der La-
serpuls auf die obere Kante der Wasserstoffhülse fokussiert.
Aufgrund der Strahlführung und der geringen Ablationsschwel-
len für Metalle wurde auch an der oberen Kante des Sauerst-
offinjektors ein sekundäres Plasma generiert.

• LAI2: Diese Konfiguration ist eine Kombination aus LAI und
LPI, da der Fokuspunkt der Linse ca. 1 mm oberhalb der
Ablationsfläche positioniert wurde. Ziel dieser Konfigurati-
on war die Untersuchung, ob eine Kombination beider Me-
thoden LAI und LPI eine Vorteil für die Zündeigenschaften
darstellt. In beiden optischen Aufnahmen sind zwei separa-
te Heißgasvolumen zu identifizieren. In den beiden unteren
Schlierenbildern sind die zwei unterschiedliche Heißgasvo-
lumen zu erkennen. Insbesondere die Schockwellenstruktur
im rechten der beiden Bilder verdeutlicht, dass die Plasmen
an unterschiedlichen Stellen induziert wurden.

• LAI3: Die dritte Konfiguration stellt eine reine Ablationskon-
figuration dar, die das Plasma in der Rezirkulationszone zwi-
schen den Injektoren generiert.

Für die Konfigurationen LAI2 und LAI3 wurden die Materialien
CuCr1Z und WCu(75/25) gewählt. Für LAI1 konnte aufgrund der
Bauart des Injektorkopfs nur CuCr1Z als Wasserstoffhülsenmateri-
al getestet werden.

Während die Konfigurationen LAI2 und LAI3 die Plasmabildung
in den Rezirkulationszonen der Injektoren nahe der Stirnplatte in-
duzieren, findet die Plasmabildung für LAI1 in der Nähe der Was-
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serstoffeinspritzung und in der Kontaktzone der beiden Treibstoffe
statt.

5.3.2.3. Testlogik

Die Durchführung der Versuche wurde nach folgender Logik rea-
lisiert: Für jede der oben beschriebenen Testkonfigurationen (LAI
oder LPI) wurde die Zündung für die maximale Laserpulsenergie
drei mal durchgeführt. Anschließend wurde die Laserpulsenergie
schrittweise reduziert und für jede Energie der Zündversuch drei
mal wiederholt bis drei Zündversuche zu keiner Zündung führten.
Die minimale Pulsenergie zur erfolgreichen Zündung (MPE-I) wur-
de definiert als diejenige minimale Energie, für die bei drei aus drei
Versuchen die Brennkammer erfolgreich gezündet wurde. Dabei ist
eine erfolgreiche Zündung definiert als Zündversuch, für den der
Brennkammerdruck für mindestens 500 ms über 2 bar erreicht wur-
de.

In zahlreichen Veröffentlichungen zur funkenbasierten Zündung
von Treibstoffen wird eine statistische Analyse mittels logistischer
Regression durchgeführt, um Erfolgswahrscheinlichkeiten für Zün-
dungen auszuwerten (siehe beispielsweise [Ban10]). Durch die ex-
perimentellen Rahmenbedingungen ist die Anzahl der Zündungs-
test pro Testkonfiguration jedoch stark limitiert. Dementsprechend
ist es nicht möglich eine entsprechende statistische Analyse durch-
zuführen. Durch den statistischen Charakter des Zündungsprozes-
ses können die MPE-I daher nicht als absolute Referenzwerte im
Sinne eines binären Ergebnis („Zündung“ oder „keine Zündung“)
betrachtet werden, sondern müssen für die angewendete Zündkonfi-
guration und entsprechender Sequenzierung als Orientierungswerte
betrachtet werden.
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LAI1 LAI2 LAI3

Abbildung 5.10.: Vergleich der Ablationskonfigurationen LAI1,
LAI2, LAI3. Zeile 1: Schematische Darstellung, Zeile 2: Plasmae-
rzeugung in Luft bei Standardbedingungen, Zeile 3: Schlierenauf-
nahme des Plasmas.
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5.3.3. Ergebnisse und Diskussion

Für die hier präsentierten Ergebnisse wurden am Teststand insge-
samt 122 Zündversuche für die Treibstoffkombination LOX/H2 durch-
geführt. Der Verlauf eines erfolgreichen Zündversuchs, aufgenom-
men durch die HD Kamera mit Blick auf die Injektorstirnplatte,
ist exemplarisch in Abb. 3.2 gezeigt. In Bild 1 ist das laserindu-
zierte Plasma für LAI2 bei gleichzeitiger Einspritzung der Treib-
stoffe zu sehen. Bei genauerer Betrachtung sind die zwei separaten
Plasmavolumen identifizierbar. Bild 2 zeigt einen Zeitpunkt nach
der Zündung bei fortgesetzter Plasamerzeugung durch einen späte-
ren Laserpuls in der Pulskette. Abschließend ist der stationäre Be-
triebspunkt nach Ende des Laserpulszugs in Bild 3 abgebildet. In
Abb. 5.11 sind die Druckverläufe im Treibstoffverteiler und in der
Brennkammer für einen Zündversuch für LPI3 und Ep = 3,5 mJ
dargestellt. Die Laserpulszeitpunkte sind als gepunktete Linien ab-
gebildet.

Strömungsfeld und Einspritzcharakteristiken Das globale Strö-
mungsfeld kann für den Pentainjektor durch die Schlierenaufnah-
men qualitativ charakterisiert werden und ist in Abb. 5.8 darge-
stellt. Die Bilder zeigen den verdampfenden Sauerstoff während
der Vorkühlung (Bild 1), den Beginn der Einströmung des Was-
serstoffs (Bild 2), das Aufwirbeln von residuellen LOX-Tröpfchen
in der Brennkammer durch den Wasserstoff (Bild 3), die gleich-
zeitige Einströmung der beiden Treibstoffe (Bild 4), die Flammen-
ausbreitung stromauf in Richtung der Injektorstirnfläche (Bild 5)
und den stationären Verbrennungsprozess (Bild 6). Das injektor-
nahe Strömungsfeld ist in Abb. 5.12 zu sehen: Bild 1 und 2 zei-
gen zeitlich gemittelte Schlierenaufnahmen für Wasserstoffeinströ-
mung ohne Sauerstoff. Aufgrund des Druckgradienten von Treib-
stoffverteiler und Brennkammer erfahren die Treibstoffe ein star-
ke Beschleunigung während der Einströmung in die Brennkammer.
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Abbildung 5.11.: Druckverläufe in den Treibstoffverteilern und der
Brennkammer für einen Zündversuch mit Zündort LP3 und Puls-
energie Ep = 3,5 mJ. Die Laserpulszeitpunkte sind als gepunktete
Linien dargestellt.

Gleichzeitig kommt es beim Übergang in die Brennkammer zu ei-
ner diskreten Querschnittserweiterung. Für den unterexpandierten
Brennstoff führt dies zunächst zu Beschleunigungen auf Überschall
und anschließend zur Verminderung der Geschwindigkeit über ein
System von Stoßwellen. Auf Basis der Übersichtsarbeit zu unter-
expandierten Jets von Franquet et al. [FPGB15] und des vorliegen-
den Druckquotients PH2,V/PBK ≳ 14 und der Schockstruktur („sin-
gle barrel“) wird diese Strömungsstruktur als „very highly under-
expanded jet“ bezeichnet, wenngleich im vorliegenden Experiment
die Einströmung durch einen Ringspalt und nicht durch ein Röhr-
chen stattfindet.

Bild 3 und 4 zeigt die zeitgleiche Einströmung beider Treib-
stoffe (t = 0 ms in Abb. 5.11). Für den flüssigen Anteil des Sau-
erstoffs resultieren diese Bedingungen in einem schlagartigen Ver-
dampfen der Flüssigphase bei Eintritt in die Brennkammer, ein Phä-
nomen, das als Flashing bezeichnet wird [Ree,RAS+20,LKW+15,
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RLP18]. Durch die zusätzliche Einströmung der Sauerstoffs erhöht
sich der Druck innerhalb des Brennraums derart, dass die Struktur
des Wasserstoffschocksystems verkürzt wird und die radiale Expan-
sion reduziert wird. Weiterhin sind die Bedingungen für die unter-
expandierte Einströmung des Wasserstoffs gegeben (PH2,V/PBK ≈
7, „highly underexpanded jet“). Die Kombination dieser zwei Ef-
fekte ergibt ein spezifisches Strömungsfeld, das schon von Manflet-
ti [Man14b] für einen einzelnen Koaxialinjektor beschrieben wur-
de. Die dort beschriebene Einschnürung des siedenden Sauerstoffs
ist als Kontur der Grenzschicht der beiden Treibstoffe sichtbar. Die
Position der Machscheibe bei gleichzeitiger Einströmung der Treib-
stoffe ist relevant, da der Zündort LPI1a in axialem Abstand der
Machscheibenposition (Ma ≥ 1) und LPI1b stromab von dieser Po-
sition (Ma < 1) platziert wurde.

Auf Basis der Schlierenbilder kann die gleichmäßige und gleich-
gerichtete Einströmung für die Injektoren qualitativ verifiziert wer-
den. Die Strömungsstruktur verdeutlicht jedoch auch, dass eine Cha-
rakterisierung der Einströmung mittels ortsunabhäniger Kennzah-
len wie Einströmgeschwindigkeit (-sverhältnis) und Impulsstrom-
verhältnis nur bedingt aussagekräftig sind, da sie nicht nur zeit-
lichen, sondern auch signifikanten räumlichen Gradienten unter-
worfen sind. Darüber hinaus werden Einspritzkopfgeometrien wie
das Brennstoffspaltmaß für den stationären Betrieb mit flüssigen
oder überkritischen Treibstoffen ausgelegt. Für gasförmige Treib-
stoffe und geringere Massenströme während des Hochfahrvorgangs
kommt es daher zu signifikanten Abweichungen der Einströmungs-
charakteristiken vom stationären Betrieb. Diesbezüglich ist die la-
serbasierte Zündung durch die lokalisierte Energieeinbringung zu
betrachten.

Durch die Berechnung der GH2-Strömungsgeschwindigkeit im
Injektor mittels Massenerhaltung vGH2 =

ṁ
ρGH2A ergeben sich 350m/s<

vGH2 < 720 m/s. Im Vergleich der Bilder 1, 3 und 5 ist auch die
Stauchung der Schockstruktur aufgrund des ansteigenden Brenn-
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kammerdrucks zu erkennen. Auf Basis des Druckverhältnisses von
Verteiler zu Brennkammer und der optisch bestimmten Position
der Machscheibenposition zMa kann die Machzahl bestimmt wer-
den [FPGB15]:

MaH2 =
zMa

0,69 · d2−d1
2 ·

√
k · PH2,V

PBK

(5.2)

Dabei ergeben sich Machzahlen von 1,55 < MaGH2 < 3,2. Weitere
Einströmungsparameter sind in Tabelle 5.8 gegeben. Die Weberzahl
von We = 6288±1272 entspricht nach Chigier und Farago [CF92]
dem sog. „fibre-type“-artigen Strahlzerfall des LOX, der durch ei-
ne ausgeprägte Tröpfchenbildung charakterisiert ist und durch das
Flash-Verdampfen verstärkt wird. Andererseits wird das Aufbre-
chen des LOX-Strahls durch die sich ausbildende Schockstruktur
des GH2 eingeschnürt.

Bild 5 und 6 zeigen den stationären Verbrennungszustand bei eta-
bliertem Brennkammerdruck als gemittelte Schlieren- und bildver-
stärkte Aufnahme der OH*-Chemilumineszenz. Im Schlierenbild
5 ist die Ankerung der Verbrennungszone in der Grenzfläche zwi-
schen den Treibstoffen durch den hellen Streifen erkennbar: Durch
das Heißgas in der Scherschicht werden die ursprünglichen Grenz-
flächen der Treibstoffe auseinandergedrückt, sodass die Hintergrund-
beleuchtung abgebildet wird. Die Asymmetrie der Schlierenabbil-
dung bezüglich der axialen Symmetrieachse des jeweiligen Injek-
tors wird im Anhang A.4 durch eine Reproduktion der Strahlaus-
breitung und der Simulation der sich daraus ergebenden Schlieren-
abbildung aufgelöst. Dadurch wird ebenso der dunkle Streifen an
der Oberkante und der helle Streifen an der Unterkante des Was-
serstoffstrahls nachvollziehbar: Durch die jeweilige Brechung des
Hintergrundlichts in Richtung der Symmetrieachse eine Injektors
in Kombination mit der horizontalen Schlierenkante wird das Licht
mit positivem Ablenkungswinkel der unteren Kante des Wasser-
stoffstrahls abgebildet, während das Licht mit negativem Ablen-
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1 2 3 4 5 6

Strahlgrenze

Machscheibe Machscheibe

Abbildung 5.12.: Injektornahe Ausschnitte der Schlierenaufnah-
men mit Anmerkungen (Bild 1 bis 5) und OH*-Aufnahmen (Bild
6).

kungswinkel der oberen Kante nicht abgebildet wird und als schwar-
ze Region sichtbar wird.

Die Position der Verbrennungszone wird durch die gemittelte
OH*-Aufnahme in Bild 6 verifiziert. Mehrere Arbeiten wie bei-
spielsweise von Gurliat [GSHO03] und Mastorakos [Mas09] zei-
gen durch die Anwendung der Abelinversion auf OH*-Aufnahmen
unter Annahme der Zylindersymmetrie und ohne Selbstabsorption
des Mediums, dass die Verbrennungszone tatsächlich innerhalb der
Scherschicht exisitiert.

Zündsystemzuverlässigkeit Die Erzeugung von Laserpulsen durch
das Lasersystem war während der 122 Tests durchgängig gewähr-
leistet. Eine minimale Degradation der Linsenoberfläche konnte nach
den Tests festgestellt werden und ist im Vergleich zur ursprüng-
lichen Oberflächenqualität in Abb. 5.13 dargestellt. Während die
Degradation unter Reflexion im visuellen Spektrum sichtbar ist,
konnte bei der Vermessung der Laserpulsenergie hinter der Lin-
se nach den Testaktivitäten keine Pulsenergiereduktion im Rahmen
der Messungenauigkeiten festgestellt werden.
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1 2a 3a2b 3b

Abbildung 5.13.: Vergleich der Linsenoberfläche vor (1) und nach
den Versuchen für die axiale (2) und nicht-axiale (3) Linse im sicht-
baren Spektrum in Reflexion (a) und Transmission (b), aufgenom-
men mithilfe eines Polarisationsfilters.

5.3.3.1. Minimale Pulsenergie für erfolgreiche Zündung
(MPE-I)

Die bestimmten MPE-I sind in Tabelle 5.9 für LPI und in Tabel-
le 5.10 für LAI zu finden. Für alle Konfigurationen mit Ausnah-
me von LPI1a konnte die Zündung mit der maximal zur Verfügung
stehenden Pulsenergie von Emax = 33,2 mJ sichergestellt werden.
Für die LPI-Tests fällt die MPE-I für größere Distanz zur Injek-
torstirnplatte von 33,2 mJ auf 2,6 mJ ab. Dieses Ergebnis ist auf
die fortgeschrittene Durchmischung der Treibstoffe, die abfallende
Strömungsgeschwindigkeit und die reduzierten Scherkräfte zurück-
zuführen, der die Verbrennungszone ausgesetzt ist.

Für die Ablationskonfigurationen wurde eine globale MPE-I von
1,7 mJ für die Konfiguration LAI2 unabhängig vom Materialien
identifiziert. Für LAI3 ergaben sich MPE-I für CuCrZr von 6,2 mJ
und für WCu von 9,9 mJ. Für LAI1 ist eine Zündung mit Ep =
14,5 mJ realisierbar. Dieses Ergebnis ist insbesondere im Vergleich
zu LPI1a interessant, da an diesem Zündort keine Zündung möglich
war, obwohl beide Zündort nur 3,1 mm voneinander entfernt liegen
und unterstreicht den Vorteil der Ablationszündung bei limitierter
Pulsenergie.
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Zeitpunkt der Zündung Der individuelle Puls innerhalb des
Pulszugs, der zur Zündung führte, variierte für jede der LPI Kon-
figurationen mit der Pulsenergie. In Abb. 5.14 ist die Nummer des
Laserpulses, der zur Zündung der Brennkammer führte, für LPI3
abgebildet. Für jede der LPI-Konfigurationen konnte die gleiche
Tendenz festgestellt werden: Für kleinere Laserpulsenergien steigt
die Varianz der Nummer dieses Laserpulses. Je näher die Pulsener-
gie an der Durchbruchsgrenze und den MIE-Grenzen liegt, desto
eher kommt es zu statistischen Variationen bezüglich der Plasmaer-
zeugung [BI04, CLP00]. Dementsprechend variiert auch der Zeit-
punkt der Zündung in den Versuchen. Zusätzlich muss beachte-
te werden, dass durch die strömenden Medien und die statistisch
verteilten LOX-Tröpfchen und Ligamente einen Teil des Laserpul-
ses absorbiert oder abgelenkt werden kann, sodass für diese Fäl-
le der Zünderfolg für jeden Puls schwankt. Diese Verluste können
bei größeren Pulsenergien als MPE-I kompensiert werden, bevor es
zu einer Unterschreitung der notwendigen Pulsenergie kommt im
Vergleich zu Pulsenergien, die nur knapp oberhalb dieser Schwel-
le liegen. Im folgenden werden die MPE-I im Kontext der zuvor
beschriebenen vier Schritte diskutiert. Zusammenfassend sind die
Ergebnisse für jede der Testkonfigurationen in Tabelle 5.11 darge-
stellt.

5.3.3.2. Schritt 1: Erzeugung eines laserinduzierten
Plasmas

LPI Für die LPI-Konfigurationen LPI1a und LPI1b entsprechen
die Pulsenergien von Ep = 33,2 mJ den Intensitäten I∗= 13,1 TW/cm2

(siehe Tabelle 5.9), wobei nur für LPI1b eine Flammenkernent-
wicklung identifiziert wurde. Diese Intensitäten sind um den Faktor
2,6 größer als die Referenzschwellwerte für gasförmige Treibstof-
fe GOX/GH2 von Ithr ≈ 5 TW/cm2 bei 0,5 bar, bestimmt durch die
dichtebasierte Interpolation der Durchbruchsschwellen aus Tabel-
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Abbildung 5.14.: Laserpuls, der zur Zündung führte, in Abhängig-
keit der Laserpulseenergie.
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le 3.2. Werden die Referenzschwellwerte für LOX berücksichtigt
(Ithr ≈ 0,047 TW/cm2), sind die Intensitäten im Experiment I∗ so-
gar um den Faktor 278 größer als Ithr für LOX/GH2. Die Pulse indu-
zierten im Experiment somit für beide Konfigurationen LPI1a und
LPI1b Plasmen, jedoch kam es nur für LPI1b zur Flammenkernent-
wicklung.

Für LPI2 und LPI3 beträgt die maximale Intensität I∗max(MPE-I)=
1 TW/cm2 und liegt damit unterhalb der Schwelle für gasförmi-
ge GOX/GH2 Mischungen, aber um den Faktor 21 oberhalb des
Schwellwertes für LOX/GH2 und um den Faktor 2900 oberhalb des
Schwellwerts für eine Dispersion von LOX-Tropfen in GH2 (Ithr ≈
0,0035 TW/cm2). Für die maximalen Pulsenergien mit Ep <MPE-I
liegen diese Intensitäten ebenfalls oberhalb der Schwellwerte. Ent-
sprechend kam es auch hier zur Erzeugung von laserinduzierten
Plasmen.

LAI Die Bauteildegradation durch die Tests ist in Abb. 5.15 zu se-
hen. Man erkennt deutlich, dass durch die Ablationskonzepte LAI2
und LAI3 unterschiedliche Schadensbereiche aufweisen: Die grö-
ßere Fläche der Ablation in LAI3 führt zu einer geringeren maxi-
malen Laserintensität, sodass eine größere Pulsenergie notwendig
wird, um bei gleicher Pulslänge die Ablationsschwelle zu überstei-
gen. Für LAI3 wurden für WCu größere MPE-I gefunden als für
CuCrZr. Die in Abschnitt 3.4.2.3 diskutierten Ablationsschwellen
sind in Tabelle 3.3 zu finden. Da für die verwendeten Materialien
keine Referenzwerte zur Verfügung stehen, wurde aus den Materi-
aldaten der entsprechende theoretische Wert bestimmt. Daraus re-
sultiert ein Verhältnis von

FWCu
thr

FCuCrZr
thr

= 1,73 (5.3)
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Dieses Verhältnis liegt nahe dem experimentell gefunden Verhältnis
der MPE-I für LAI3 von

MPE-IWCu

MPE-ICuCrZr = 1,59 (5.4)

Gleiches gilt für die Intensitätsverhältnisse. Hierbei ist zu beachten,
dass die absoluten MPE-I-Schwellen im Experiment nur in diskre-
ten Schritten bestimmt werden konnten. Damit ist die Plasmaer-
zeugung durch die Ablationsschwelle für den Zünderfolg für Kon-
figuration LAI3 maßgeblich. Für LAI2 wurden für beide Materia-
lien identische MPE-I identifiziert, die unter den Werten für LAI3,
LPI2 und LPI3 liegen. Dies deutet darauf hin, dass der Schwellwert
vorrangig auf die Charakteristiken der LAI zurückzuführen ist. Für
LAI1 ist aufgrund der komplizierten Geometrie der Ablationsfläche
keine maximale Intensität anzugeben.

Die Vertiefungen durch den Materialabtrag wurde mit Hilfe ei-
nes digitalen Mikroskops (Keyence VHX-900F) bestimmt und lag
für jede der untersuchten Oberflächen bei unter 90±10 µm bei min-
destens 220 Laserpulsen pro Ablationselement. Damit ergeben sich
Ablationsraten von unter 0,41±0,05 µm pro Puls. Dieses Ergebnis
ist konsistent mit Raten von unter 1 µm pro Puls aus Grundlagenex-
perimenten (siehe Abschnitt 3.4.2.3).

5.3.3.3. Schritt 2: Transformation des Plasma in eine
selbst erhaltende Verbrennungszone

Für LPI1a wurde mit der maximal zur Verfügung stehenden Pul-
senergie das Laserplasma detektiert, aber im Gegensatz zu LPI1b
keine Flammenausbreitung festgestellt. Auf Basis der verfügbaren
optischen Diagnostiken kann für diese Konfiguration nicht über-
prüft werden, ob es zu einer Entwicklung eines Flammenkerns kommt
oder ob die lokalen Strömungsverhältnisse im Stoßsystem zu einem
zeitnahen Verlöschen des Flammenkerns durch zu hohe Scherraten
führen.
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1 2

3 4

WCuCuCrZr

LAI2

LAI3

2 mm

Abbildung 5.15.: Vergleich der Materialoberflächen vor und nach
den Tests.

Abbildung 5.16.: Vergrößerung des Laserablationsbereichs aus Bild
4 in Abb. 5.15 und räumliches Laserpulsprofil des CTR HiPoLas
GenIV.
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Für LPI1b liegt die verfügbare Energie mit Ev > 1,3 mJ unabhän-
gig vom Mischungsverhältnis zwei Größenordnungen über den be-
rechneten Schwellwerten für p≈ 0,5 bar bei T = 200 K (siehe Abb.
3.11). Für Ep <MPE-I fehlen jedoch experimentell verifizierte Kor-
relationen für die MIE-Werte für diese Strömungsbedingungen, um
eine abschließende Bewertung vorzunehmen. Dadurch kann nicht
ermittelt werden, ob es für diese Fälle zu einer Flammenkernbil-
dung kommt und dieser durch zu hohe Scherraten der Strömung
verlöscht oder die verfügbare Energie nicht ausreicht, um einen
Flammenkern zu bilden.

Für LPI2 und LPI3 führte ein detektiertes Laserplasma immer zur
Erzeugung eines Flammenkerns (siehe Abb. 5.19). Diese Beobach-
tung ist konsistent mit den abgeschätzten, zur Verfügung stehenden
Energien Ev, die etwa um den Faktor 10 größer sind als die theo-
retischen MIE-Werten für diese Bedingungen. Für die Pulsenergien
mit Ep <MPE-I wurde keine Flammenkernentwicklung beobach-
tet. Für diese Tests liegt Ev in der Größenordnung der MIE-Werte
(Ev ≲ MIE).

Für die Ablationskonfigurationen LAI1, LAI2 und LAI3 mit Ep ≥MPE-
I führte ein detektiertes Laserplasma ebenso immer zur Erzeugung
eines Flammenkerns. Mit Ep <MPE-I blieb eine Flammenkernbil-
dung aus. Es wurden keine Ev-Wert bestimmt, da aufgrund der vie-
len grundlegenden Mechanismen (Wärmeleitung ins Material, Auf-
heizung und Ablation, Abschirmung der Oberfläche, thermische
Treibstoff-Struktur-Wechselwirkung) eine Abschätzung der verfüg-
baren Energie mit signifikanten Ungenauigkeiten verbunden.

5.3.3.4. Schritt 3 & 4: Ausbreitung und Ankerung der
Verbrennungszone

Mit Hilfe der optischen Diagnostik konnte für jeden der Testläufe
die Flammenausbreitung und die Ankerung der Verbrennungszone
an den Injektoren nachverfolgt werden. Exemplarisch sind die Zün-
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dungen für jede der Konfigurationen in Abb. 5.19 und 5.20 gezeigt.
Für die LPI-Fälle ist die Flammenausbreitung ähnlich: Der Flam-

menkern wandert stromab Richtung Düse und anschließend über
die Rezirkulationszonen stromauf. Unabhängig vom Zündort des
Lasers erfolgt die Flammenausbreitung in der Wechselwirkungszo-
ne der 5 Injektoren ab etwa 30 mm stromab der Injektorstirnplat-
te. Dadurch werden die vor Zündung akkumulierten Treibstoffe in
der Kammer umgesetzt, bevor die Verbrennungszonen nach kurz-
em Abheben an den einzelnen Injektoren stabilisiert werden. Diese
Systematik der Flammenausbreitung entspricht den 4 Phasen, die
Gurliat et al. [GSHO03] für einen einzelnen Koaxialinjektor iden-
tifizierten. In Abb. 5.17 ist der zeitliche Verlauf der Intensität der
OH*-Emission in Falschfarben bei z = 3,1 mm stromab der Injek-
torstirnplatte dargestellt. Man erkennt die entsprechenden 4 Phasen
sowie das Muster der drei Injektorreihen nach der Stabilisierung
und Ankerung der Verbrennungszonen an den Injektoren ab ca. 4
ms bei -5 mm, 2 mm und 12 mm. Das gleiche Verhalten kann für
die Messung der Intensität der OH*-Intensität am Ort der Plasmae-
rzeugung nachvollzogen werden (siehe Abb. 5.18).

Für LAI1 kann eine identische Systematik für die Flammenaus-
breitung wie für die LPI-Fälle identifiziert werden. Dem entgegen-
gesetzt sind die Fälle LAI2 und LAI3, für die die primäre Flammen-
ausbreitung an der Injektorstirnplatte stattfindet, bevor sich Ver-
brennungszone in die Scherschichten der Injektoren entwickelt. Die-
se Dynamik der Verbrennungszone ist unabhängig von dem ge-
wählten Ablationsmaterial. Für keinen der Versuche wurde ein Ver-
löschen oder Ausblasen der Verbrennungszone festgestellt, solange
der nominelle Sauerstoffmassenstrom erreicht wurde.

151



152 5. Grundlagenuntersuchungen

Abbildung 5.17.: Zeitlicher Verlauf der relativen Intensität der
OH*-Emission in Falschfarben bei z=3,1 mm stromab der Injek-
torstirnplatte.

Abbildung 5.18.: OH*-Emission am Ort der Zündung
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Abbildung 5.19.: Falschfarbenbilder der bildverstärkten Kamera
von Zündungen für die Konfigurationen LPI. Der Bildabstand be-
trägt 41,7 µs für die Bilder a) bis g), während das Bild h) 1,709 ms
und Bild i) 10,049 ms nach Bild a) aufgenommen wurden. Bild j)
zeigt eine schematische Abfolge der Flammenausbreitung. Da für
LPI2 kein Laserplasma detektiert werden konnte, ist die Positon
durch ein Kreuz angezeigt, basierend auf der Plasmaposition des
vorhergehenden Pulses.
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Abbildung 5.20.: Falschfarbenbilder der bildverstärkten Kamera
von Zündungen für die Konfigurationen LAI mit CuCrZr. Der
Bildabstand beträgt 41,7 µs für die Bilder a) bis i), bis auf den Ab-
stand von e) nach g) für LAI1. Das Bild j) wurde 1,709 ms und Bild
k) 10,049 ms nach Bild a) aufgenommen. Bild l) zeigt eine schema-
tische Abfolge der Flammenausbreitung.
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Tabelle 5.1.: Maße der Injektorkonfiguration des Einspritzkopfes
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Parameter Wert Einheit
Kontraktionsverhältnis 5,1 mm
Brennkammerdurchmesser 60 mm
Düsenhalsdurchmesser 26,6 mm
Brennkammerlänge
(Einspritzebene bis kleinster Düsenquerschnitt)

138 mm

Brennkammerlänge
(semi-zylindrischer Abschnitt)

78 mm

Tabelle 5.2.: geometrische Brennkammerparamter

Eigenschaft Wert Einheit
Einbauart radial, lokaler Laser -
Lasersystem CTR HiPoLas GenIV -

Resonatorarchitektur
monolitisch,
keramisch,
passiv gekühlt

Wellenlänge λ 1064 nm
Pulsenergie Ep 33,2±8,0 mJ
Pulslänge (FWHM) τp 2,3 ns
Pulsdurchmesser 3,0 mm
Strahlgütefaktor M2 ≈3 -
mod. Strahlgütefaktor M2,∗ ≈1,2 -

(siehe Abschnitt 4.4 und A.5)
Pulsabstände ≈ 17 ms
Pulse pro Pulszug 20 -
Strahltaillenradius w0 20 µm
Imax 2,1 TW/cm2

I∗max 13,1 TW/cm2

Tabelle 5.3.: Eigenschaften des Lasers
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Eigenschaft Linse 1 Linse 2
Linsenmaterial Saphir Saphir
Brennweite 30 mm 32 mm
Fokuspunkt axial nicht-axial
Abstand Fokuspunkt zur Zentralachse 0 mm 3,1 mm

Tabelle 5.4.: Eigenschaften der Linsen
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Eigenschaft Wert Einheit
Treibstoffkombination LOX/GH2 -
ROF 5 ± 0,6 -
Vorkühlung ∆tcd 300 ms
Gesamtmassenstrom 55 ± 12 g/s
Massenstrom H2 9,7 ± 0,5 g/s
Massenstrom LOX 46,6 ± 5 g/s
Brennkammerdruck

vor Treibstoffeinspritzung 50...80 mbar
bei Zündung 354...738 mbar
im stationären Zustand 2,0...2,6 bar

Verteilertemperaturen bei Zündung
H2 190...210 ± 1 K
LOX 86...105 ± 1 K

Tabelle 5.6.: Testbedingungen für die Tests mit Pentainjektor am
M3.1
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Tabelle 5.8.: Einströmungseigenschaften für den Pentainjektor. Die
Werte sind für stationäre Strömungsbedingungen angegeben, die
letzten zwei Zeilen als Intervall für die gesamten Versuchsverläufe.
Alle Parameter variieren jedoch signifikant innerhalb des Brenn-
raums und mit der Versuchslaufzeit (siehe Abb. 5.12).
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Tabelle 5.9.: Minimale Pulsenergien MPE-I zur Zündung der
Brennkammer für 3 aus 3 Versuchsdurchläufen und maximale Pul-
senergien Ep ohne Zündung (0 von 3 Versuchsdurchläufen) für LPI162
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Zündung keine Zündung

Konfig.
Stirnplatten-
abstand

MPE-I Fmax Ep Fmax

[mm] [mJ] [J/cm2] [mJ] [J/cm2]
LAI1(CuCrZr) 0,0 ± 0,0 14,5 ± 0,5 ? 9,9 ?
LAI2(CuCrZr) 0,5 ± 0,1 1,7 ± 0,2 34 0,3 6
LAI2(WCu) 0,5 ± 0,1 1,7 ± 0,2 34 0,9 18
LAI3(CuCrZr) 0,5 ± 0,1 6,2 ± 0,3 1,24 4,9 0,98
LAI3(WCu) 0,5 ± 0,1 9,9 ± 0,4 2 4,9 0,98

Tabelle 5.10.: Minimale Pulsenergien MPE-I zur Zündung der
Brennkammer für 3 aus 3 Versuchsdurchläufen und Pulsenergien
Ep ohne Zündung (0 von 3 Versuchsdurchläufen) für LAI

Konfiguration
Schritt

Bedingung
1 2 3 4

LPI1a ✓ x x x MPE-B < Emax
p < MPE-I

LPI1b
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 1,3 mJ
✓ x x x MPE-B < Ep < MPE-I

LPI2, LPI3
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 2,6 mJ
✓ x x x MPE-B < Ep < MPE-I, Ev ≲ MIE

LAI1, LAI2, LAI3
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I
✓ x x x MPE-B < Ep < MPE-I

Tabelle 5.11.: Übersicht der kritischen Schritte für die Zündung der
Brennkammer für die getesteten Konfigurationen. Zeile 1: MPE-I,
Zeile 2: Höchste Pulsenergie mit Ep<MPE-I
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164 5. Grundlagenuntersuchungen

5.3.3.5. Druckdynamik innerhalb der Brennkammer
während der Zündung

Der Vergleich der Signale der 4 piezoelektrischen Drucksensoren
PDynCC ist für die 3 unterschiedlichen LPI Konfigurationen in Abb.
5.21 zu sehen. Es ist ein zeitlich versetzter Anstieg des Drucks er-
kennbar: Für die Fälle LPI1 bis LPI3 und LAI1 entwickelt sich
die Druckfront stromauf, für LAI2 stromab und für LAI3 sind die
Druckanstiege der einzelnen Sensoren nahezu identisch. Diese Dy-
namiken korrelieren mit den identifizierten Richtungen der Flam-
menfrontentwicklungen für die entsprechenden Tests. Diese Beob-
achtung ist relevant für die Beurteilung der experimentellen Daten
in Kapitel 6, da für die dort genutzte Brennkammer keine komplet-
te optische Zugänglichkeit gegeben ist und statt dessen 12 piezo-
elektrischen Drucksensoren für die Evaluation der Druckausbrei-
tung zur Verfügung stehen.
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Abbildung 5.21.: Druckentwicklung für die in Abb. 5.19 und 5.20
gezeigten OH*-Bilder
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5.4. Testkampagne 2: API-Konfiguration

5.4.1. Zielsetzung

Die technische Funktionalität des API wurde in einer Reihe von
Testkampagnen am Forschungs- und Technologieprüfstand P8 von
Suslov und Deeken untersucht [SDH12,DS15]. Obwohl Brennkam-
merdurchmesser von 50, 80 und 180 mm untersucht wurden und die
Treibstoffe LOX/H2 und LOX/CH4 getestet wurden, konnten de-
taillierte optische Untersuchungen der Einspritzung für unterschied-
liche Brennkammerdrücke vor Einspritzung und die Auswirkung
auf den Zündprozess nicht realisiert werden. Für einen potentiel-
len Einsatz dieser Injektortechnologie gibt es zusätzlich keine Er-
fahrungen zur Auswirkung der Anwendung der laserbasierten Zün-
dung auf Zündbedingungen ähnlich eines Oberstufentriebwerks. Aus
diesen Gründen wurde der in Paragraph 5.2.2.2 beschriebene API in
Bezug auf das Strömungsfeld und das Zündverhalten für die Brenn-
stoffe H2 und CH4 als auch für die Einspritzung in Umgebungsbe-
dingungen und in Grobvakuum untersucht.

5.4.2. Versuchskonfiguration und
Betriebsbedingungen

Für den API wurden zwei Zündorte realisiert (siehe Abb. 5.22):
Analog zum Koaxialinjektor wurden der Zündort L1 in der Scher-
schicht nahe der Einspritzebene und der Zündort L2 in der Region
mit stark fortgeschrittener Durchmischung festgelegt. Aus den zwei
Treibstoffkombinationen und zwei Druckniveaus vor Einspritzung
ergeben sich 4 Testkonfigurationen, die in Tabelle 5.12 aufgeschlüs-
selt sind.

Die Testlogik für jede der Konfigurationen 1 bis 4 und die zwei
Zündorte L1 und L2 entspricht jeweils der Vorgehensweise für den
Koaxialinjektor: Durch schrittweise Reduktion der Laserpulsener-
gie wurde die MPE-I identifiziert.
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Tabelle 5.12.: Testbedingungen für die Tests mit API am M3.1
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Abbildung 5.22.: Zündorte für den API. Oben: Gemittelte Schlie-
renaufnahme, unten: Einzelbild.

1 2 3

Abbildung 5.23.: Bildsequenz für einen erfolgreichen Zündversuch
des API

5.4.3. Ergebnisse und Diskussion

Beispielhaft ist die Zündung der Brennkammer in Abbildung 5.23
dargestellt: Bild 1 zeigt eine Momentaufnahme der Zündung mit
Laserplasma an Zündort L1, Bild 2 eine teilweise abgehobene Ver-
brennungszone und Bild 3 einen stationären Zustand der Verbren-
nung gegen Ende des gleichen Zündversuchs mit LOX/GH2. Im
folgenden wird das Strömungsfeld für die vier Konfigurationen ge-
zeigt und diskutiert. Anschließend werden die Zündungseigenschaf-
ten beschrieben.
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Strömungsfeld und Einspritzungscharakteristiken Die Ein-
strömung der Brennstoffe für die Konfigurationen 1 bis 4 ist in Abb.
5.24 gezeigt. Die poröse Struktur induziert eine Vielzahl von nicht
parallelen Jets, die unabhängig vom Druckniveau in der Brennkam-
mer nach z > 6 ± 1mm nicht mehr unterscheidbar sind. Im Ge-
gensatz zu dieser Beobachtung hat das Druckniveau in der Brenn-
kammer einen signifikanten Einfluss auf das Strömungsfeld für die
kombinierte Einspritzung beider Treibstoffe, wie in Abb. 5.25 zu
sehen ist. Die Konfigurationen 1 und 2 (LOX/GH2) unterscheiden
sich vor allem durch den größeren Spraywinkel im Grobvakuum
durch die radiale Expansion der Treibstoffe. Für die LOX/CH4-
Konfigurationen 3 und 4 ist ein signifikanter Unterschied im Strö-
mungsfeld durch den flashverdampfenden Sauerstoff in Konfigura-
tion 4 erkennbar: Während für Konfiguration 3 die einzelnen Sau-
erstoffstrahlen unterscheidbar sind, kann für Konfiguration 4 schon
nach weniger als z = 2mm keiner der einzelnen Jets identifiziert
werden. Ursache für diesen Effekt, der deutlich stärker für Kon-
figuration 4 als für Konfiguration 2 ist, liegt in den unterschied-
lichen Brennstoffmassenströmen aufgrund der verscheidenen Ziel-
mischungsverhältnisse und dem signifikant geringeren molaren Mas-
se von H2 (M = 2.016 g/mol) verglichen mit CH4 (M = 16.043 g/mol)
[RPP87]. Daraus resultiert in den Kaltgastests ein kleinerer Ge-
samtdruck in der Brennkammer für CH4, was zu einem stärkeren
Verdampfen des Sauerstoffs führt. Zusätzlich trägt der geringere
Impulsstrom des CH4

(
KCH4 = ρCH4 ·u2

CH4 = 450 kg
m·s2

)
verglichen

mit dem von H2
(

KH2 = 860 kg
m·s2

)
zu diesem Effekt bei. Auf Basis

der Druck- und Temperatursensoren im Verteiler und der Brenn-
kammer können für die stationären Bedingungen in den Verteilern
die Einspritzcharakteristiken der Treibstoffe bestimmt werden, die
in Tabelle 5.13 angegeben sind.
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Abbildung 5.24.: Gemittelte Schlierenaufnahme über 100 ms der
Kaltgasströmung des Brennstoffs für die Konfigurationen 1 bis
4. Bild R: Referenzaufnahme ohne Strömung. Bild 1: H2 bei
p̄cc=1150 mbar, Bild 2: H2 bei p̄cc=200 mbar, Bild 3: CH4 bei
p̄cc=990 mbar, Bild 4: CH4 bei p̄cc=85 mbar.

Brennstoff H2 CH4 Einheit
LOX-Geschwindigkeit vLOX 2,2±0,3 2,2±0,3 m/s
Brennstoffgeschwindigkeit vf 32,7±0,3 11,7±0,3 m/s
v̄r = vf/vLOX 14,8 5,1 -
Brennstoffimpulsstrom KF 860±25 450±25 kg/m/s2

Impulsstromdichteverhältnis J 0,16±0,01 0,08±0,01 -

Tabelle 5.13.: Vergleich der stationäre Einspritzeigenschaften für
den API in Konfiguration 1 und 3
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(a) Konfiguration 1: LOX/GH2,
p̄cc=1200 mbar

(b) Konfiguration 2: LOX/GH2,
p̄cc=650 mbar

(c) Konfiguration 3: LOX/CH4,
p̄cc=1050 mbar

(d) Konfiguration 4: LOX/CH4,
p̄cc=185 mbar

Abbildung 5.25.: Vergleich der Kaltgasversuche für die vier Kon-
figurationen in Tabelle 5.12. Die gemittelten Drücke entsprechen
dem gesamten Kaltgasversuch und resultieren aus der Medienein-
spritzung bei den nominellen Massenströmen der Heißgasversuche.
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Konfiguration MPE-I Imax I∗max Ev,min
[mJ] [TW/cm2] [TW/cm2] [mJ]

1 (H2, 1 bar), L1 1,7±0,2 0,14 0,88 0,07
1 (H2, 1 bar), L2 1,7±0,2 0,14 0,88 0,07
2 (H2, 0,2 bar), L1 17,9±0,6 1,38 8,63 0,72
2 (H2, 0,2 bar), L2 1,7±0,2 0,14 0,88 0,07

Tabelle 5.14.: Minimale Pulsenergien, berechnete maximale Pulsin-
tensitäten und verfügbare Energie zur Zündung der API Konfigura-
tionen mit LOX/GH2

Konfiguration MPE-I Imax I∗max Ev,min
[mJ] [TW/cm2] [TW/cm2] [mJ]

3 (CH4, 1 bar), L1 0,8±0,1 0,062 0,39 0,032
3 (CH4, 1 bar), L2 1,7±0,2 0,14 0,88 0,07
4 (CH4, 0,19 bar), L1 keine Zündung mit 33,2 mJ
4 (CH4, 0,19 bar), L2 17,9±0,6 1,38 8,63 0,72

Tabelle 5.15.: Minimale Pulsenergien, berechnete maximale Pulsin-
tensitäten und verfügbare Energie zur Zündung der API Konfigura-
tionen mit LOX/GCH4

Zündsystemzuverlässigkeit Identisch zu den Tests mit koaxia-
len Einspritzelementen war die Funktionalität Laserzündystems zur
Erzeugung der Laserpulse während der Tests durchgehend gege-
ben.

5.4.3.1. Minimale Pulsenergie für erfolgreiche Zündung
(MPE-I)

Die minimalen Pulsenergien, die zur Zündung notwendig sind, kön-
nen der Tabelle 5.14 für H2 und der Tabelle 5.15 für CH4 entnom-
men werden.
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LOX/GH2 Alle Konfigurationen mit LOX/GH2 konnten mit der
zur Verfügung stehenden maximalen Pulsenergie erfolgreich ge-
zündet werden. Für alle Testkonfiguration bis auf Konfiguration 2
(H2, 0,2 bar) und Zündort L1 wurden MPE-I von 1,7 mJ identifi-
ziert. Für Konfiguration 2 (H2, 0,2 bar) und Zündort L1 ergab sich
eine MPE-I von 17.9 mJ. Wie beim Koaxialinjektor sind die MPE-I
im injekortnahen Bereich größer als stromab der Einspritzebene.

LOX/GCH4 Für die LOX/GCH4-Tests zeigten sich deutliche Un-
terschiede zwischen den Konfigurationen 3 (CH4, 1 bar) und 4
(CH4, 0,19 bar): Für die Tests bei Bodenbedingungen (CH4, 1 bar)
ergaben sich unabhängig vom Zündort ähnliche MPE-I im Ver-
gleich zu den LOX/GH2-Versuchen. Bei den Tests unter Höhen-
bedingungen (CH4, 0,19 bar) und Zündort L1 war es nicht möglich
eine Zündung zu initiieren und für Zündort L2 war eine zehnfache
Laserpulsenergie notwendig im Vergleich zu den LOX/GH2 Tests.

Für beide Treibstoffkombinationen zeigt sich die gleiche Ten-
denz, die für die Koaxialinjktorkonfiguration festgestellt wurde: Der
injektornahe Zündort L1 führte unter Höhenbedingungen zu einem
starken Anstieg der MPE-I oder zu keinem Zünderfolg mit der zur
Verfügung stehenden Pulsenergie.

Zusammenfassend ist der Erfolg der Zündung für die getesteten
Konfigurationen entsprechend der vier Schritte in Tabelle 5.16 auf-
geführt. Für jede der Konfigurationen ist in der zweiten Zeile das
Ergebnis für die maximalen Pulsenergien mit Ep <MPE-I darge-
stellt.

Im Folgenden werden die einzelnen Schritte diskutiert.

5.4.3.2. Schritt 1: Erzeugung eines laserinduzierten
Plasmas

LOX/GH2 Die berechneten maximalen Intensitäten liegen bis
auf Konfiguration 2 (H2, 0,2 bar) und Zündort L1 zwischen den
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Konfiguration
Schritt

Bedingung
1 2 3 4

1 (H2, 1 bar), L1&L2
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 1,7mJ
x x x x Ep < MPE-B, Ep < MPE-I

2 (H2, 0,2 bar), L1
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 17,9mJ
✓ x x x MPE-B < Ep < MPE-I

2 (H2, 0,2 bar), L2
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 1,7mJ
x x x x Ep < MPE-B

3 (CH4, 1 bar), L1
✓ ✓ ✓ ✓ tref, Ep = MPE-I = 0,8mJ
✓ ✓ ✓ x t < tref, Ep = MPE-I
✓ x x x tre f , Ep < MPE-I

3 (CH4, 1 bar), L2
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 1,7mJ
✓ x x x MPE-B < Ep < MPE-I

4 (CH4, 0,19 bar), L1 ✓ x x x
MPE-B < Emax

p = 32,3mJ
Emax

p < MPE-I

4 (CH4, 0,19 bar), L2
✓ ✓ ✓ ✓ Ep = MPE-I = 17,9mJ
✓ ✓ ✓ x Ep < MPE-I ≈ MPE-B

Tabelle 5.16.: Übersicht der kritischen Schritte für die Zündung
der Brennkammer für die getesteten Konfigurationen (Brennstoff,
Druck vor Zündung, Zündort). Zeile 1: MPE-I, Zeile 2: Höchste
Pulsenergie mit Ep<MPE-I
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theoretischen Durchbruchsschwellen für gasförmige Treibstoffe (Ithr =
7 TW) und der Kombination Luft/Wassertropfen (Ithr = 0,0035
TW) und entsprechen damit den Ergebnissen der Koaxialinjektor-
konfiguration am Zündort LPI2 und LPI3. Für geringere Pulsener-
gien (Ep <MPE-I) wurden jedoch kein Plasma in den OH*- und
Schlieren-Aufnahmen identifiziert.

Für die Konfiguration 2 (H2, 0,2 bar) und Zündort L1 liegt I∗max
oberhalb der theoretischen Durchbruchsschwellen für gasförmige
Treibstoffe und der Kombination Luft/Wassertropfen. Es konnten
für geringere Laserpulsenergien als MPE-I Laserplasmen identifi-
ziert (Schritt 1), aber keine Flammenkernbildung oder -ausbreitung
beobachtet werden (Schritt 2). Auch diese Beobachtung ist iden-
tisch zu den Ergebnissen für die Koaxialinjektorkonfiguration.

LOX/GCH4 Für alle LOX/GCH4-Konfigurationen konnte mit
der größten Pulsenergie kleiner als MPE-I (bzw. 33,2 mJ für Kon-
fig. 4 und L1) die Plasmaerzeugung durch die Schlieren- oder OH*-
Diagnostik detektiert werden. Diese Beobachtung ist konsistent mit
den geringeren Durchbruchsschwellen von GCH4 im Vergleich zu
GH2. Durch die größeren MPE-I für LOX/GCH4 als für LOX/GH2
wird deutlich, dass die Plasmaerzeugung für diese Testparameter
nicht der kritische Schritt für eine erfolgreiche Zündung ist.

5.4.3.3. Schritt 2: Transformation des Plasmas in eine
selbst erhaltende Verbrennungszone

LOX/GH2 Die Transformation des Plasmas in eine selbst erhal-
tende Verbrennung findet für die Konfiguration 2 (H2, 0,2 bar) für
Zündort L1 nicht statt, wenn die Pulsenergie die MPE-I unterschrei-
tet: MPE-B < Ep < MPE-I. Der Ev-Wert liegt mit 0,72 mJ über den
MIE-Werte für GOX/GH2 bei 0,2 bar und 3 < ROF < 20 (siehe
Abb. 3.11 und A.5). Wird jedoch angenommen, dass kurz nach der
LOX-Injektion das thermische Gleichgewicht mit den Brennraum-
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drücken und -temperaturen noch nicht erreicht ist, kann der Sauer-
stoff noch als (teilweise) flüssige Phase vorliegen, sodass die MIE-
Werte um ca. 2 mJ ansteigen und somit Ev<MIE gilt.

Wie bei der Koaxialinjektorkonfiguration ist daher eine Unter-
scheidung, ob es sich um zu geringe Ev-Werte oder eine scherraten-
induzierte Verlöschung des Flammenkerns handelt, nicht endeutig
möglich.

Für die anderen Testkonfigurationen führte die Plasmaerzeugung
immer zu einer Flammenkernbildung bis zur Ankerung der Ver-
brennungszone.

LOX/GCH4 Von den LOX/GCH4-Versuchen führte Konfigura-
tion 4 (CH4, 0,19 bar) für Zündort L1 nicht zur Bildung einer selbst
erhaltenden Verbrennungszone für die Bedingung MPE-B<Ep. Für
beide Zündorte der Konfiguration 3 konnte ebenfalls keine Flam-
menkernentwicklung festgestellt werden, wenn die Pulsenergie MPE-
I unterschritt. In diesen Fällen liegt Ev in der Größenordnung der
berechneten MIE-Werte.

Der direkte Vergleich der Konfiguration 4 mit Konfiguration 3
für L1 ist in Abb. 5.29 dargestellt und wird im folgenden Abschnitt
diskutiert, da zur Interpretation auch die nachfolgende Flammen-
ausbreitung diskutiert werden muss.

5.4.3.4. Schritt 3: Ausbreitung der Verbrennungszone

In den Abbildungen 5.26 und 5.27 sind für alle Konfigurationen und
Zündorte repräsentative die Chemilumineszenzaufnahmen darge-
stellt. Der jeweilige Bildabstand beträgt ∆t = 41,6 µs, soweit nicht
anders zwischen den Zeilen vermerkt. In der letzten Zeile ist die
schematische Flammenausbreitung dargestellt.

LOX/GH2 Für die LOX/GH2-Versuche mit Zündort L1 in Ab-
bildung 5.26 beträgt der zeitliche Abstand zwischen dem Laserpuls
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und der Flammenausbreitung stromab etwa 333 bzw. 416 µs . Die-
ser Ort liegt für Konfiguration 2 (H2, 0,2 bar) weiter stromab als für
Konfiguration 1 (H2, 1 bar). Der kleinere Druck in Konfiguration 2
führt zu kleineren Reaktions-, Flammenausbreitungs- und größeren
Strömungsgeschwindigkeiten [PV05], die den Transport des Flam-
menkerns, um eine größere Distanz erklären. Die Ausbreitung der
Verbrennungszone von Injektor zu Injektor verläuft in beiden Fäl-
len von dem zunächst gezündeten Injektor nach unten zu den ande-
ren Injektoren. Für Konfiguration 1 und L1 geschieht dies in dem
Bereich stromab der Einspritzebene, in dem die einzelnen LOX-
Jets aufbrechen und deren Ränder in den Schlierenaufnahmen nicht
mehr eindeutig zu trennen sind (siehe Abb. 5.25, Bild a)). Während
dabei einzelne Verbrennungsbereiche mit stärkerer Chemiluminse-
zenz identifizierbar sind, stellt sich die Verbrennungszone in Kon-
figuration 2 und L1 homogener dar. Dennoch entwickelt sich die
Verbrennungszone vom Ort der Plasmaerzeugung in negative verti-
kale Richtung sowie stromab, bevor diese gleichmäßig in Richtung
Injektorstirnplatte wächst. Diese Dynamik ist auf die fortgeschritte-
ne Durchmischung der Treibstoffe mit größerem Abstand zur Ein-
spritzebene zurückzuführen.

Im Gegensatz zu Zündort L1 gibt es für den Zündort L2 für
beide Konfigurationen keinen zeitlichen Verzug von Laserplasma
zu Flammenausbreitung. Diese Beobachtung ist vermutlich auf die
fortgeschrittene Treibstoffdurchmischung am Zündort L2 zurück-
zuführen. Ebenso läuft die Zündung für L2 schneller ab und es
kommt im Verlauf der Flammenausbreitung zu einer schlagartigen
Zündung der Rezirkulationsgebiete, die durch eine Sättigung des
Kamerachips im gesamten Brennraum bis auf kleine Bereiche in
der Nähe der Stirnplatte sichtbar wird. Aufgrund der zweidimen-
sionalen Projektion des Brennkammerinnenvolumens durch das ab-
bildende System kann hierbei nicht vollständig geklärt werden, ob
die Verbrennungszone ausschließlich über die Rezirkulationsgebie-
te stromauf wandert oder sich zeitgleich in den Scherschichten der
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Injektoren stromauf entwickelt.

LOX/GCH4 Die Chemilumineszenzaufnahmen der LOX/GCH4-
Versuche sind in Abbildung 5.27 zu sehen. Für jeden Test kommt
es zu einer verzögerten Flammenentwicklung nach der Erzeugung
des Laserplasmas mit unterschiedlichen Verzugszeiten.

Im Fall von Konfiguration 3 und Zündort L1 breitet sich die
Flamme vom Zündort stromab und gleichzeitig in negativer verti-
kaler Richtung aus. Im Vergleich zum LOX/GH2-Test ist die Che-
miluminszenz räumlich homogener ausgebildet. Individuelle Strö-
mungen der einzelnen Injektoren können hierbei nicht identifiziert
werden. Ein Erklärung für diese Beobachtung liefern die Schlie-
renaufnahmen des gleichen Versuchs, die in Abb. 5.29 zu sehen
ist: In Bild e) und f) für Konfiguration 3 (L1) dieser Bildreihen-
folge sind die Konturen der Heißgasströmung hinter den dichten
LOX-Strahlen zu erkennen. Dies deutet auf ein Entwicklung der
Verbrennungszone ausserhalb des zentralen Einströmungsgebiets
hin, wo eine homogenere Durchmischung der Medien zu erwar-
ten ist. Für Konfiguration 3 und Zündort L2 wurde in den OH*-
Aufnahmen kein Plasma detektiert. Daher wurde der Zeitpunkt der
Plasmaerzeugung auf Basis des Rückmeldungskanals der Laser-
elektronik bzw. der Schlierenaufnahmen bestimmt. Die anfängliche
Flammenausbreitungsrichtung ist ähnlich zur Ausbreitung für den
LOX/GH2-Test unter Höhenbedingungen (H2, 0,2 bar). Die Aus-
breitung findet allerdings auf wesentlich größerer Zeitskala statt.

In Konfiguration 4 und L1 bleibt nach dem Laserplasma die Flam-
menausbreitung aus. Eine detailliertere Betrachtung hierzu folgt im
nächsten Abschnitt. Für Konfiguration 4 und Zündort L2 ist der
Transport der Verbrennungszone im Strömungsfeld identifizierbar:
Vom Zündort breitet sich die Verbrennungszone stromab aus, wäh-
rend die Verbrennungszone in negativer vertikaler Richtung signifi-
kant durch die Strömung abgetragen wird. Im Laborreferenzsystem
ergibt sich dadurch eine kegelförmige Struktur.
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Abbildung 5.26.: Vergleich der Flammenausbreitung für die
LOX/GH2 Versuche des API. Bildabstand: ∆t = 41,7 µs. tn − ta =
420 ms.
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Abbildung 5.27.: Vergleich der Flammenausbreitung für
LOX/GCH4 Versuche des API, Konfiguration 3 (L2): Zeit-
punkt der Plasmaerzeugung aus Laserrückkanal determiniert.
Bildabstand: ∆t = 41,7 µs.
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Um die Verbrennungsdynamik für die Tests mit Zündort L2 zu
vergleichen, ist in Abb. 5.28 der zeitliche Verlauf der Fläche der
Verbrennungszone normiert auf die abgebildete Brennraumfläche
Ar gezeigt. Dafür wurde für jedes OH*-Bild die Summe der Pixel
mit positivem Grauwert S(i, j) ermittelt und durch die Gesamtzahl
der abgebildeten Pixel des Brennraums geteilt:

G(i, j) =

{
0 für S(i, j) = 0
1 für S(i, j)> 0

(5.5)

Ar =
∑i ∑ j G(i, j)

∑i ∑ j 1
(5.6)

Es wird deutlich, dass die Ausbreitung der Verbrennungszone für
die in rot dargestellten LOX/GH2 Versuche schneller verläuft als
die für LOX/GCH4. Zudem entwickelt sich die Verbrennungszo-
ne schneller für die Versuche unter Höhenbedingungen (Konfig. 2
und 4) als für die Versuche bei Bodenbedingungen. Eine der Ur-
sachen hierfür ist neben der allgemeinen Druckabhängigkeit (siehe
Gl. 3.32), die zu kleineren Geschwindigkeiten führt, der residuel-
le Stickstoff in der Brennkammer für die Tests bei Bodenbedin-
gungen. Dieser hat ebenfalls eine Reduktion der Verbrennungsge-
schwindigkeit zur Folge [GHFD11, War81].

In Abbildung 5.29 ist je eine Sequenz von Schlierenbildern für
eine erfolgreiche Zündung (links, Konfiguration 3 bei L1) und eine
fehlgeschlagene Zündung (rechts, Konfiguration 4 bei L1) abgebil-
det. Diese Versuche entsprechen den Chemilumineszenzaufnahmen
in Abb. 5.27. Die beiden Testkonfigurationen unterscheiden sich
nur durch den Brennkammerdruck bei Einspritzung, der für Kon-
figuration 4 zu flash-verdampfendem LOX führt. Das Strömungs-
feld in Konfiguration 4 wird durch den verdampfenden Sauerstoff
beeinflusst. In Bild b) bis d) ist die Vergrößerung des Zündorts in
den Bildeinsätzen gezeigt. Für Konfiguration 3 in Bild b) ist die
obere Hälfte der Schockwelle und des Heißgasvolumens zu erken-
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Abbildung 5.28.: Fläche der Verbrennungszone Ar relativ zur abge-
bildeten Brennraumfläche.

nen, gefolgt von der Heißgasausbreitung stromab in der Nähe der
Kontaktfläche der zwei Treibstoffe.

Für Konfiguration 4 ist die Plasmaemission zu erkennen, wo-
bei es durch die Streuung der Strahlung am flash-verdampfenden
LOX zu einer Überbelichtung der Aufnahme kommt. In den zwei
darauf folgenden Bildern c) und d) ist oberhalb des LOX ein mo-
difiziertes Strömungsfeld erkennbar im Vergleich zu Bild a) oder
e) und im Vergleich zur achsensymmetrischen Position am unte-
ren Rand des untersten LOX-Jets. Diese Modifikation kann mehre-
re Ursachen haben: Zum Einen kann es sich um eine Region mit
durchmischten Treibstoffen handeln, die durch das Laserplasma in-
duziert wurde und aufgrund des dichteren und kälteren Sauerstoffs
als Dichtegradient sichtbar wird. Zum Anderen kann es sich um
aufgeheiztes CH4 handeln. Da die Struktur dieser Region keiner
typischen Struktur bei intensiver Chemilumineszenz entspricht, ist
eine Verbrennung in dieser Region unwahrscheinlich. In den Che-
milumineszenzaufnahme des Versuchs wurde keine Emission auf-
gezeichnet. Einschränkend ist allerdings anzumerken, dass durch
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die untere Ansprechschwelle der Chemilumiszenzaufnahmen eine
geringe Emission möglich ist, die nicht detektiert werden würde.

Abschließend kann experimentell nicht geklärt werden, ob es
zu einer erhöhten Wärmeleitung in den kälteren Sauerstoff kommt
oder die lokalen Mischungsverhältnisse durch Flashing modifiziert
werden.

Flammenausbreitungsgeschwindigkeit Die Geschwindigkeit der
Flammenausbreitung innerhalb der Brennkammer im Laborsystem
kann durch die Chemilumineszenaufnahmen bestimmt werden.

Wie Schmidt et al. [SWHO04] dargestellt haben, setzt sich die
Ausbreitungsgeschwindigkeit der Flammenfront im Laborsystem
u f aus den Einzelkomponenten der Strömungsgeschwindigkeit us

und der (turbulenten) Flammenausbreitungsgeschwindigkeit uc zu-
sammen:

u+f = us +u+c (5.7)

u−f =−us +u−c (5.8)

v+f = v+c (5.9)

v−f = v−c (5.10)

Hierbei wurde die Strömungsgeschwindigkeit als unidirektionale
Größe festgelegt. Die einzelnen Größen sowie deren Vorzeichen-
konvention sind in Abb. 5.30 veranschaulicht. Aufgrund der kom-
plexen Strömungsgeometrie lassen sich keine der Komponenten mit
der laminaren Verbrennungsgeschwindigkeit identifizieren, da hier-
für die experimentelle Randbedingung der isentropen, laminaren
und vorgemischten Strömung nicht erfüllt ist. Ebenso kann die Strö-
mungsgeschwindigkeit us nur stark vereinfachend als identisch für
alle Orte der Flammenausbreitung angenommen werden, da sie durch
die Expansion des Heißgases modifiziert wird.

In Abbildung 5.31 sind die Ausbreitungsgeschwindigkeiten u−f
für die Fälle mit Zündort L2 dargestellt. Wiederum wird der Unter-
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∆t = 260µs

∆t = 156µs

Gleichgewichtszustand

d

e

b

c

a

g

f

Konf. 3 (L1) Konf. 4 (L1)

Abbildung 5.29.: Vergleich von erfolgreicher (links) und nicht er-
folgreicher (rechts) Zündung von LOX/GCH4 für Konfiguration 3
und 4 an Zündort L1. Die Schlierenbilder besitzen einen Abstand
von 52 µs soweit nicht anders angegeben.
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v+f

v−f

u−f u+f

us

Abbildung 5.30.: Definition der Vektoren der Ausbreitungsge-
schwindigkeiten der Verbrennungszone.

schied der beiden Treibstoffkombinationen deutlich: Für LOX/GH2
kommt es zu einem Ansteigen der Ausbreitungsgeschwindigkeit
auf über 1563 m/s. Diese Dynamik entspricht einem Übergang von
Deflagration zu Detonation [Böc15, CD08]. Für die LOX/GCH4
Tests hingegen kann diese Dynamik hingegen nicht festgestellt wer-
den: Die Geschwindigkeit nimmt kontinuierlich zu, bevor sie auf
einen Wert nahe null fällt, sobald die Flammenfront die Injektorstirn-
platte erreicht hat. Die anderen drei Geschwindigkeitskomonenten
u−f , v+f , v−f sind im Anhang A.6 dargestellt, aber weniger aufschluss-
reich, da der Zündort L2 nahe an der oberen Beobachtungskante
und der Brennkammerdüse liegt. Ein Übergang wie von Wohlhü-
ter [WZB16] für GOX/GCH4 beschrieben, konnte für LOX/GCH4
nicht reproduziert werden.

Fehlzündungszenario: Ausblasen der Verbrennungszone Da
die Zündgrenzen in GOX/GCH4-Mischungen näher beieinander lie-
gen als in GOX/GH2-Mischungen, kommt der Dynamik des Sauer-
stoff- und Brennstoffmassenstroms während der Versuche eine be-
sondere Bedeutung zu. Dies wird deutlich in LOX/GCH4-Versuchen,
bei denen der Sauerstoffmassenstom noch nicht komplett etabliert
war, die ersten Laserpulse jedoch schon einen Flammenkern indu-
zierten. Dieses Szenario ist in Abb. 5.32 dargestellt: In den Chemi-
lumineszenzaufnahmen ist das Laserplasma gefolgt von der Flam-
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Abbildung 5.31.: Ausbreitungsgeschwindigkeit der Flammenfront
in Richtung der Injektorstirnplatte u−f für die Konfigurationen 1 bis
4 mit Zündort L2.

menausbreitung bis hin zum Ausblasen der Verbrennungszone dar-
gestellt. Daneben sind die Schwellwertbilder, ermittlet nach Glei-
chung 5.6, sowie die zeitlich nächsten Schlierenbilder zu sehen. Die
mittleren Flammenausbreitungsgeschwindigkeiten liegen bei ū+f =
50,4 m/s und sind damit um den Faktor 2 kleiner als für die entspre-
chenden Fälle bei erfolgreicher Zündung an L1 (siehe Abb. A.11(c)
und A.13). Insbesondere sind die Ausbreitungsgeschwindigkeiten
in Richtung Injektorstirnplatte negativ mit ū−f =−6,9 m/s. Die Schlie-
renaufnahmen zeigen darüber hinaus, dass Schlieren stromauf sicht-
bar sind, obwohl die Verbrennungszone in Richtung Brennkam-
merdüse wandert und schlussendlich verschwindet. Die lokal stark
schwankenden Intensitätsgradienten in den Schlierenbildern deuten
wiederum auf Verbrennungszonen hin, die jedoch keine makrosko-
pische Flammenausbreitung nach sich ziehen. In den Schwellwert-
bilder können entsprechend einzelne Pixel mit positivem Grauwert
identifiziert werden.

Der weitere Verlauf dieses Zündversuchs ist in Abb. 5.33 als
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5.4. Testkampagne 2: API-Konfiguration 187

Heißgasflächenanteil sowie der Intensität am Ort der Zündung dar-
gestellt: Der erste Laserpuls bei t = 0 ms induziert die oben dar-
gestellte Zündung, die jedoch nicht zum anschließenden Ankern,
sondern Ausblasen der Verbrennungszone führt. Der nachfolgen-
de Pulse bei t = 20 ms resultiert in einer temporär ankernden Ver-
brennungszone und wiederholtem Abheben der Verbrennungszone
und Ausblasen, bevor die Flamme nach dem vierten Laserpuls ab
t = 64 ms kontinuierlich ankert.

Im Vergleich zu dieser Dynamik konnte ein Ausblasen der Ver-
brennungszone in den LOX/GH2-Versuchen nicht identifiziert wer-
den, was die Relevanz des Sauerstoffanteils in der Brennkammer
während des Zündvorgangs von LOX/GCH4 unterstreicht.

5.4.3.5. Schritt 4: Ankerung der Verbrennungszone

Die Flammenankerung an der Injektorstirnplatte kann für die vor-
liegenden Fälle mittels der Chemilumineszenzaufnahmen verifiziert
werden. Für die untersuchten LOX/GCH4 Testfälle kam es nach
dem Ankern an der Injektorstirnplatte zum Abheben der Verbren-
nungszone und einem erneuten Ankern an der Injektorstirnplatte,
während diese Dynamik für die LOX/GH2 Versuche nicht festge-
stellt werden konnte.

Für die Konfiguration 3 und Zündort L1 ist diese Dynamik in Ab-
bildung 5.34 dargestellt. Das obere Diagramm ist die Darstellung
der Intensität der Chemilumineszenz für I(z0,y, t)mit z0 = 3,1 mm.
Exemplarisch sind drei Vollbilder und darunter zeitlich gemittelte
Ausschnitte dargestellt. Etwa 0,4 s nach dem Laserpuls kommt es
zum Abheben der Verbrennungszone für ca. 0,2 s. Eine vergleich-
bare Dynamik konnte für jeden der LOX/GCH4 Tests identifiziert
werden, sodass die folgende zeitliche Abfolge ausgehend vom Zeit-
punkt der Laserpulserzeugung t0 formuliert werden kann:

1. Zunächst ankert die Verbrennungszone bis t1 = t0 + 300 ±
100 ms.
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d

e

b

c

a

g
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k

t0

t0 +0,574 ms

t0 +1,148 ms

t0 +3,023 ms

t0 +1,773 ms

t0 +2,398 ms

t0 +3,648 ms

t0 +4,273 ms

t0 +4,898 ms

t0 +5,523 ms

t0 > 7,5 ms

Abbildung 5.32.: Fehlgeschlagene Zündung aufgrund zu gerin-
gem LOX-Massenstroms bei Konfiguration 3 an Zündort L1. Linke
Reihe: Falschfarbenbild der Chemilumineszenzaufnahmen, mittle-
re Reihe: Schwellwertbild nach Gleichung 5.6, rechte Reihe: zeit-
lich nächstes Schlierenbild zur Zeitreferenz
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5.4. Testkampagne 2: API-Konfiguration 189

Abbildung 5.33.: Intensität am Ort der Zündung: Der erste Laser-
puls bei t = 0 ms induziert eine Zündung, die jedoch nicht zum
anschließenden Ankern, sondern Ausblasen der Verbrennungszo-
ne führt (siehe Abb. 5.32).

2. Anschließend hebt die Verbrennungszone ab für bis zu ∆t ≤
400 ms.

3. Abschließend ankert die Verbrennungszone wiederum an der
Injektorstirnplatte ab t2 = t0 +700±100 ms.

Die großen Variationen in dieser Abfolge unterstreichen die star-
ke Abhängigkeit der Zündungsdynamik von LOX/GCH4 von den
Randbedingungen wie lokalen Strömungsverhältnissen und Fluk-
tuationen im Mischungsverhältnis. In den vorliegenden Versuchs-
läufen konnte keine Korrelation der Treibstoffeigenschaften Druck
und Temperatur in den Verteilern oder dem Massenstrom mit dem
temporären Abheben der Flamme identifiziert werden. Da für die
Versuche das Ziel-ROF und die Sequenzierung nicht variiert wur-
den, um vergleichbare Bedingungen für die Bestimmung der MPE-I
zu gewährleisten, lässt sich auf Basis der vorliegenden Daten keine
Aussage über die Grenzen der Einspritzparameter bezüglich einer

189



190 5. Grundlagenuntersuchungen

Abbildung 5.34.: Ankerung der Verbrennungszone am API für
Konfiguration 3 und Zündort L1. Jeder Zeitschritt entspricht der
Intensität I(y) für z=3,1 mm stromab der Injektorstirnplatte. Darun-
ter sind Einzlbilder zu den entsprechenden Zeitpunkten dargestellt,
sowie zeitlich gemittelte, injektornahe Ausschnitte.

erfolgreichen Ankerung der Verbrennungszone ableiten.

5.4.3.6. Druckdynamik innerhalb der Brennkammer
während der Zündung

In Abbildung 5.35 ist die Druckdynamik für die mit dem API getes-
teten Versuchskonfigurationen gezeigt. Der Druckanstieg verläuft
vom Ausgangswert bis zum gemessenen Maximalwert auf Zeits-
kalen von ∆tP > 0,1 ms, wobei die Maximalwerte der Zündüber-
drücke bei bis zu Pmax = 16,25 bar liegen. Der zeitliche Verlauf der
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5.4. Testkampagne 2: API-Konfiguration 191

(a) Konfig. 1 (H2, 1 bar), L1 (b) Konfig. 3 (CH4, 1 bar), L1

(c) Konfig. 1 (H2, 1 bar), L2 (d) Konfig. 3 (CH4, 1 bar), L1

(e) Konfig. 2 (H2, 0,2 bar), L1 (f) Konfig. 4 (CH4, 0,19 bar), L1:
keine Zündung

(g) Konfig. 2 (H2, 0,2 bar), L2 (h) Konfig. 4 (CH4, 0,19 bar), L2

Abbildung 5.35.: Druckentwicklung für die in Abb. 5.26 und 5.27
gezeigten Versuche
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192 5. Grundlagenuntersuchungen

einzelnen Sensoren ist für die Konfigurationen 1 mit L1, 2 mit L1,
3 mit L1 und 4 mit L2 ähnlich, sodass für diese Fälle auf Basis
der Drucksensoren keine eindeutige Ausbreitungsrichtung identifi-
ziert werden kann. Für die drei Konfiguration 1 mit L2, 2 mit L2
und 3 mit L2 ist ein früherer Druckanstieg der stromab befindli-
chen Sensoren verglichen mit den stromauf befindlichen Sensoren
festzustellen. Diese Abfolge entspricht den in den Chemilumines-
zenzaufnahmen identifizierten Flammenausbreitungsrichtungen in
Richtung der Injektorstirnplatte. Für den Zündort L2 mit fortge-
schrittener Treibstoffdurchmischung und höherer Zündzuverlässig-
keit verglichen mit L1 wurden insbesondere keine harten Zündun-
gen identifiziert.

5.5. Zusammenfassung und Vergleich der
Koaxialinjektor- und der
API-Konfiguration

Im Rahmen von zwei Testkampagnen wurden ein Einspritzkopf
mit fünf Koaxialinjektoren und ein Einspritzkopf mit poröser In-
jektorstirnplatte verwendet, um die laser-induzierte Zündung durch
nicht-resonanten Zusammenbruch der Treibstoffe zu untersuchen.
Entsprechend des in Abschnitt 3.4 dargestellten vierstufigen Mo-
dells zur laser-basierten Zündung wurde der Zündungsprozess cha-
rakterisiert. Für beide Einspritzkopfkonfigurationen wurden dabei
die minimalen Pulsenergien bestimmt, die zur erfolgreichen Zün-
dung notwendig sind. Diese sind vom Zündort, der Zündmethode
(LPI/LAI) und der Treibstoffkombination abhängig.

Für die Koaxialinjektorkonfiguration wurde die Anwendbarkeit
von LPI und LAI für LOX/GH2 unter Höhenbedingungen mit Aus-
nahme des Zündorts stromauf der Brennstoffmachscheibe verifi-
ziert. Die Wahl des Zündorts und der -methode ist dabei von der
technischen Anwendung und verfügbarer Laserpulsenergie abhän-
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5.5. Zusammenfassung 193

gig. Mit Ausnahme des Zündorts stromauf der Brennstoffmach-
scheibe konnte unabhängig von der verwendeten Zündmethode mit
der zur Verfügung stehenden Laserpulsenergie von Ep = 33,2 mJ
die Zündung der Brennkammer sichergestellt werden. Für die Ab-
lationskonfiguration LAI2 entspricht die minimal notwendige La-
serpulsenergie von Ep = MPE-I = 1,7 mJ etwa 5,1 % der durch
das System maximal zur Verfügung stehenden Energie. Auf die-
sen Aspekt wird am Ende dieser Arbeit in Bezug auf faseroptische
Zündtechnologien nochmals eingegengen.

Für die API-Konfiguration wurden die Treibstoffkombinationen
LOX/GCH4 als auch LOX/GH2 unter Höhen- und Bodenbedingun-
gen vor der Einspritzung der Treibstoffe getestet. Auch hier konnte
mit der verfügbaren Laserpulsenergie eine Zündung garantiert wer-
den, mit Ausnahme der Kombination LOX/GCH4 und dem Zündort
L1 nahe der Injektorstirnplatte bei Höhenbedingungen. Das durch
die Höhenbedingungen induzierte, schlagartige Verdampfen des LOX
wurde dabei als eine mögliche Ursache identifiziert. Gegebenen-
falls ist eine Optimierung der Treibstoffsequenzierung für diese Test-
konfiguration notwendig, um für diese Randbedingungen eine er-
folgreiche Zündung zu garantieren.

Vergleicht man die Ergebnisse der zwei Einspritzkopfkonfigura-
tionen für LOX/GH2 und Höhenbedingungen, so ergeben sich ähn-
liche minimale Pulsenergien für LPI in den Interaktionszonen der
Injektoren (LPI2: 2,6 mJ, LPI3: 2,6 mJ und L2:1,8 mJ). Während
für den API eine Zündung nahe der Injektorstirnplatte erreicht wer-
den konnte, gelang dies für den Koaxialinjektor für LPI1a nicht.
Aufgrund der unterschiedlichen Einspritzkonzepte und den damit
induzierten unterschiedlichen Brennstoffgeschwindigkeiten lässt sich
die Hypothese aufstellen, dass für den Koaxialinjektor die Scherra-
ten zwischen GH2 und LOX zum Verlöschen der Verbrennung bei-
tragen. Unterstützt wird diese Erklärung durch die Beobachtung,
dass eine Zündung bei LPI1b stromab des Zündorts LPI1a mit re-
duzierter Brennstoffgeschwindigkeit möglich war.
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194 5. Grundlagenuntersuchungen

Im folgenden Kapitel wird auf Basis der am Prüfstand M3.1 ge-
wonnen Erkenntnisse der Einfluss der Treibstoffsequenzierung auf
den Zündprozess betrachtet, die insbesondere für die Treibstoff-
kombination LOX/GCH4 eine hohe Relevanz zeigte.
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6. Laserzündung einer
Forschungsbrennkammer
mit 15
Scherkoaxialinjektoren

6.1. Zielsetzung und Gliederung des
Kapitels

Nachdem im vorangegangenen Kapitel die Zündung auf kleiner
Brennkammerskala mit unterschiedlichen Multiinjektorgeometrien
untersucht wurde, wird in diesem Kapitel der laser-induzierte Zünd-
vorgang in einer Brennkammer mit größerem Innenvolumen und 15
Scherkoaxialinjektoren am Forschungs- und Technologieprüfstand
P8 des DLR Instituts für Raumfahrtantriebe beschrieben. Vergli-
chen mit dem Prüfstand M3, können am Prüfstand P8 höhere Mas-
senströme pro Injektor realisiert werden, sowie die Robustheit des
Zündsystems unter anwendungsnäheren Randbedingungen erprobt
werden. Die Demonstration der Laserzündung auf dieser Größens-
kala ist entsprechend der Einstufung der ESA mit einem Technolo-
giereifegrad von TRL = 4 verbunden [ESA].

Globale Zielsetzung dieser Versuchsaktivitäten war daher die Be-
stimmung des Zünderfolgs sowie die Untersuchung der Zündungs-
dynamik für unterschiedliche Sequenzierungsstrategien und die zwei
Treibstoffkombiantionen LOX/GH2 und LOX/GCH4.

Im folgenden Abschnitt wird der Versuchsaufbau am P8 mit den
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196 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

verwendeten Diagnostiken und der Sequenzierung der Versuche be-
schrieben. Anschließend werden die Ergebnisse für die beiden Treib-
stoffkombinationen dargestellt und diskutiert.

6.2. Versuchsaufbau

6.2.1. Forschungs- und Technologieprüfstand P8

Die in diesem Kapitel präsentierten Untersuchungen wurden am
Europäischen Forschungs- und Technologieprüfstand P8 am DLR
Institut für Raumfahrtantriebe realisiert. Der Prüfstand ermöglicht
die Untersuchung von Forschungsschubkammern mit Treibstoff-
kombinationen aus LOX mit GH2, LH2, GCH4 oder LNG bei unter-
und überkritischen Bedingungen. Da der Prüfstand längere Ver-
suchsgesamtlaufzeiten am M3.1 ermöglicht, sind durch aufeinander
folgende, individuelle Zündtests eine hohe Anzahl von unterschied-
lichen Versuchssequenzierungen innerhalb eines Testlaufs realisier-
bar. Dagegen ist die absolute Zahl der Testläufe auf im Schnitt 2
Testläufe pro Testtag begrenzt. Durch Sicherheitsauflagen ist es nur
möglich zwischen zwei Testläufen Hardwaremodifikationen inner-
halb der Testzelle vorzunehmen. Daraus resultiert eine versuchsequenz-
orientierte Nutzung des Prüfstands im Gegensatz zum Prüfstand
M3.1 wo eine höhere Anzahl von Hardwaremodifikationen an der
Brennkammer während eines Testtags realisiert werden kann. Wei-
tere Details zum Aufbau des Prüfstands P8 wurden beispielsweise
von Deeken [Dee14] dargestellt.

6.2.2. Forschungsbrennkammer „A“ und
Messinstrumentierung

Für die Versuche wurde die Forschungsbrennkammer A („BKA“)
verwendet. Diese wassergekühlte, segmentierte Brennkammer be-
sitzt einen Brennrauminnendurchmesser von 50 mm und wurde mit
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6.2. Versuchsaufbau 197

(a) Foto der Forschungsbrennkammer
A während eines Heißgasversuchs mit
LOX/GCH4

(b) Forschungsbrennkammer A mit
Laserzünder (HiPoLas GenIII, CTR
AG)

Abbildung 6.1.: Forschungsbrennkammer A

einem Einspritzkopf mit 15 Scherkoaxialinjektoren kombiniert. Zwei
Fotos der Brennkammer sind in Abbildung 6.1 zu sehen. Die Schnitt-
zeichnung in Abbildung 6.2(a) zeigt den Einspritzkopf (A) und die
insgesamt 5 Segmente (B-F). Tabelle 6.1 beinhaltet die Charakte-
ristiken der Brennkammer, des Einspritzkopfs und den Versuchspa-
rametern. Der Einspritzkopf besitzt 15 Scherkoaxialinjektoren in
2 Ringen sowie einen zentralen, koaxialen Zugang für einen Gas-
fackelzünder. Die Spezifikationen der Injektoren sind ebenfalls in
Tabelle 6.1 aufgeführt. Die Anordnung der Einspritzelemente ist
in Abbildung 6.2(b) dargestellt. Die Treibstoffeigenschaften in den
Verteilern des Einspritzkopfes wird durch jeweils einen statischen
und dynamischen Drucksensor sowie Temperatursensor bestimmt.
Optional kann der Einspritzkopf durch flüssigen Stickstoff vorge-
kühlt werden, um die Treibstofftemperaturen während des Versuchs
zu beeinflussen.

Der Schnitt durch den Zündring (Segment B) parallel zur Injek-
torstirnplatte ist in Abbildung 6.2(b) zu sehen. Der Ring besitzt
zwei unterschiedliche Zugänge für den radial integrierbaren opti-
schen Tubus des Laserzünders (Position 3 und 6), drei optische
Sonden (Position 2, 5 und 7, entwickelt von Gröning [GHSO16])
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198 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

Parameter Wert Einheit
Brennkammer

Brennkammerinnendurchmesser 50 mm
Brennkammerlänge 248 mm
Düsendurchmesser 33 mm
Charakteristische Länge L∗ 0,56 m
Kühlmedium der Brennkammerwand Wasser -

Injektorelemente
Injektoranzahl, -bauweise 15, scher-koaxial -
LOX-Injektorinnendurchmesser d0 3 mm
LOX-Injektoraußendurchmesser d1 4.2 mm
Außendurchmesser des Brennstoffspalts d2 4.7 mm

Testparameter LOX/GH2
O2 Verteilertemperatur bei Zündung 110-281 K
H2 Verteilertemperatur bei Zündung 120-282 K
O2 Verteilerdruck bei Zündung 1,4-10,9 bar
H2 Verteilerdruck bei Zündung 7,4-44,9 bar
Maximaler Massenstrom O2 600±20 g/s
Maximaler Massenstrom H2 150±30 g/s
Gemittelte, getestete ROF bei t = 2 s 3,2-6,3
Brennkammerdruck 5-14 bar

Testparameter LOX/GCH4
O2 Verteilertemperatur bei Zündung 118-284 K
CH4 Verteilertemperatur bei Zündung 241-290 K
O2 Verteilerdruck bei Zündung 1,6-10,8 bar
CH4 Verteilerdruck bei Zündung 1,5 - 27,2 bar
Maximaler Massenstrom O2 600±60 g/s
Maximaler Massenstrom CH4 200±30 g/s
Gemittelte, getestete ROF bei t = 2 s 0,4-7,1
Brennkammerdruck 5-15 bar

Tabelle 6.1.: Eigenschaften der Brennkammer und des Einspritz-
kopfs sowie Testparameter
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6.2. Versuchsaufbau 199

(a) Schnitt der Forschungsbrennkammer A

(b) Schnitt durch den Zündring (Seg-
ment B) mit Diagnostiken

Abbildung 6.2.: Instrumentierung der Forschungsbrennkammer A
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200 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

sowie zwei dynamische Drucksensoren (Position 1 und 4). Der Ab-
stand der Zugänge für den optischen Tubus von der Injektorstirn-
platte beträgt z1 = 4,5 mm bzw. z2 = 10 mm mit einer jeweiligen
Winkelposition von φ1 = 0 und φ2 = π . Damit kann die Auswirkun-
gen des Orts der Zündung auf den Zünderfolg untersucht werden.
Für Versuche mit hohen Brennstoffverteilerdrücken zum Zeitpunkt
der Zündung kann durch Gleichung 5.2 der maximale Abstand der
Machscheibe zur Injektorstirnebene zum Zeitpunkt der Laserpulse
abgeschätzt werden mit:

zMa,max <

{
4,1mm für LOX/GH2 Tests
3,6mm für LOX/GCH4 Tests

(6.1)

Dabei wird der Druckverlust durch die Brennstoffhülse vernachläs-
sigt, sodass diese Werte eine obere Grenze darstellen. Demzufol-
ge befinden sich die Zündorte für die hier präsentierten Versuche
stromab der Brennstoffmachscheibe.

Die optischen Sonden wurden auf das Plasmavolumen des La-
serzünders ausgerichtet, um das Plasma sowie die Verbrennung an
dem jeweiligen Injektor zu detektieren. Dafür wurde hinter den
an die Sonden angeschlossenen Lichtleiter ein Interferenzfilter mit
λ = 306 ± 5 nm installiert, um die Chemilumineszenz der OH*-
Radikale innerhalb des Probevolumens der Sonden zu detektieren.
Aufgrund der Anordnung der Sonden OP1 (Position 7) und OP2
(Position 5) kann ein Vergleich der Flammenankerungszeiten an
den gegenüberliegenden Injektorelementen realisiert werden und
damit die Auswirkung der lokalisierten Zündung durch den Laser-
zünder auf den Ankerungsprozess untersucht werden.

Die weiteren 3 Segmente C bis E sind mit jeweils 4 dynami-
schen Drucksensoren instrumentiert. Die Sensoren nehmen jeweils
einen Winkel von π/2 zueinander ein, um die Druckausbreitung der
laserinduzierten Zündung der Brennkammer zeitlich und räumlich
abzubilden. Diese sind durch eine Bohrung mit 3 mm Durchmes-
ser radial um 10 mm von der Brennkammerinnenwand zurückgezo-
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Sensorart Hersteller/Typ Aufnahmerate
Stat. Drucksensoren Althen HI2010 1 kHz
Dyn. Drucksensoren Kistler 6043 100 kHz
Photonenvervielfacher Hamamazu H9307-05 100 kHz
Temperatursensor Typ K 10 Hz

Tabelle 6.2.: Brennkammersensoren

gen, um eine Zerstörung zu verhindern. Die Benennung der dyna-
mischen Drucksensoren (z.B. Pdyn-C1) erfolgt durch das Segment
(B bis E) und die Winkelposition (φ1 = 0, φ2 =

π

2 , φ3 = π , φ4 =
3π

2 ).
Das letzte Segment F ist das nicht instrumentierte Düsensegment.

6.2.3. Eingesetzte Laserzünder

Bei den Untersuchungen wurde jeweils einer der zwei miniaturi-
sierten Lasersysteme verwendet: Zum einen der HiPoLas Gen. III
und der HiPoLas Gen. IV, die beide von CTR AG entwickelt wur-
den. Letzterer wurde im vorangegangenen Kapitel beschrieben. Zur
Übersicht sind beide System in Tabelle 6.3 gegenübergestellt. Der
jeweilige Laser wurde mit einem Tubus kombiniert, an dessen brenn-
kammerseitigem Ende eine plano-konvexe Saphirlinse eingelötet
wurde. Die Linse besitzt eine Brennweite von f = 15 mm um den
Laserpuls in die Scherschicht des Koaxialinjektors vor dem jeweili-
gen Zugang zu fokussieren. Ein Bild des HiPoLas Gen. IV und eine
technische Darstellung der Baugruppe sind Abbildung 6.3 gegeben.
Details zum Aufbau des Lasers selbst sind in [Kro17,BMKO17] zu
finden.

Der Lasertubus wurde radial zurückgezogen verbaut, um die Tem-
peraturgradienten an der Linsenoberfläche durch die Übergänge von
Beginn der Treibstoffeinspritzung zur Zündung und beim Wechsel
von der Heißgasphase zur nachgelagerten Spülung der Brennkam-
mer zu reduzieren und um eine eventuelle direkte Benetzung der
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202 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Foto des Laserzünders (b) Laserzünder an der Forschungsbrenn-
kammer A [BMKO17]

Abbildung 6.3.: Laserzünder der Brennkammer „A“

Oberfläche mit flüssigem Sauerstoff bei sauerstoffreichem Vorlauf
zu reduzieren. Durch die Integration des Tubus kann die Position
des Laserplasmas in radialer Richtung modifiziert werden. Für die
LOX/GH2-Versuche wurden beide Zündzugänge mit variierenden
radialen Positionen des Laserzünders verwendet, während für die
LOX/GCH4-Versuche nur Zugang 6 genutzt wurde, ohne die ra-
diale Position zu variieren. Die getesteten Positionen des Plasmas
wurden durch Aufnahmen mit einer Spiegelreflexkamera durch die
Düse vor jedem Versuch verifiziert. Die so identifizierten Orte der
Plasmaerzeugung sind in Abbildung 6.4 zu sehen und deren jeweili-
ge Ausdehnung durch Ellipsen approximiert. Aufgrund der Ergeb-
nisse aus Kapitel 4 wurde die Fokusebene auf die geometrische Ver-
längerung des LOX-Röhrchens ausgelegt als auch von dort aus in
Richtung des LOX-Röhrchenzentrums versetzt, um das Maximum
der Energie im Bereich der Scherschicht zu lokalisieren. Insgesamt
wurde eine Variation von ±1 mm um die Referenzposition durch
die Tests realisiert. Die Variation der Ellipsengröße ist eine Folge
der Umgebungsbedingungen unter denen die Bilder aufgenommen
wurden: Da sich die Testkampagne auf einen Zeitraum von 5 Mo-
naten erstreckte, wechselten die Luftfeuchtigkeit und Temperatur,
sodass die Ausdehnung und Intensität der ionisierten Luft variierte.

Aufgrund der oben beschriebenen prüfstandsseitigen Einschrän-
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6.2. Versuchsaufbau 203

(a) Zündort der
LOX/GCH4-Tests vor
Zugang 6

(b) Plasmapositionen vor
Zugang 6 der LOX/GH2-
Tests

(c) Plasmapositionen
vor Zugang 3 der
LOX/GH2-Tests

Abbildung 6.4.: Positionen des Gasdurchbruchs vor dem jeweiligen
Koaxialinjektor

kung bzgl. der Hardwaremodifikationen, wurde die Laserpulsener-
gie nicht variiert und der Laserzünder immer mit der maximal zur
Verfügung stehenden Pulsenergien von Ep = 30 mJ bzw. Ep = 33,2 mJ
betrieben.

6.2.4. Versuchsparameter und Sequenzierung der
Versuche

Die Versuche wurden mit den beiden Treibstoffkombinationen LOX/GH2
und LOX/GCH4 realisiert. Pro Testlauf wurden 60 Zündversuche
durchgeführt mit einem Abstand von Zündversuch zu Zündversuch
von 30 Sekunden und einer individuellen Zündversuchdauer von
2,5 Sekunden. Die Zeit zwischen den Zündversuchen wurde ge-
nutzt, um die Brennkammer zu inertisieren und damit die Zünd-
versuche in Bezug auf die Brennkammerbedingungen vor einem
Zündversuch voneinander zu entkoppeln.

Ein einzelner Zündversuch wurde folgendermaßen sequenziert:
Der gasförmige Brennstoff wurde bei tF eingeströmt, der Sauerstoff
bei tO = tF +∆t. Abhängig von der Vorkühlung des Treibstoffzufüh-
rungssystems variierten die Treibstofftemperaturen bei Versuchsbe-
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204 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

ginn. Das Lasersystem wurde einmalig aktiviert, um die Laserpuls-
abfolge mit dem Beginn der Einströmung des später einströmenden
Treibstoffs auszulösen. Durch Anpassung der Treibstoffventilöff-
nungszeiten wurde der zeitliche Versatz im Bereich

∆t ∈

{
[−60;+390] ms für LOX/GH2
[−680;+165] ms für LOX/GCH4

(6.2)

variiert. Es wurde demnach für beide Treibstoffkombinationen so-
wohl eine Sequenzierung mit Oxidator- als auch Brennstoffvorlauf
getestet. Die jeweiligen Zeitpunkte der Beginn der Einspritzung
wurden dabei durch die dynamischen Drucksensoren der Treibstoff-
verteiler verifiziert.

6.2.5. Definition einer erfolgreichen Zündung

Der Zünderfolg wurde durch den statischen Drucksensor in Seg-
ment C und die optischen Sonden definiert: Wurde zwei Sekun-
den nach Beginn des Zündversuchs ein Brennkammerdruck ober-
halb von 5 bar erreicht und an beiden optischen Sonden ein Si-
gnal oberhalb des Ausgangswertes vor Treibstoffeinströmung fest-
gestellt, wird der Versuch als erfolgreiche Zündung im Sinn des 4-
Schrittmodells definiert. Zusätzlich muss für eine erfolgreiche Zün-
dung die Druckentwicklung auf Basis der dynamischen Drucksen-
soren von der Injektorstirnplatte zur Brennkammerdüse verlaufen,
um Rückzündungen durch den Propanbrenner stromab der Düse
auszuschließen. Diese Unterscheidung auf Basis der Druckausbrei-
tungsrichtungen wird in Abschnitt 6.3.6 verifiziert. Im Sinne dieser
Definition ist der Zünderfolg als binäres Ergebnis „Zündung“ oder
„keine Zündung“ zu betrachten. Das bedeutet beispielsweise, dass
ein Zündtest mit dem Verlöschen der Verbrennung nach einer An-
kerung der Verbrennungszone mit dem Ergebnis „keine Zündung“
gewertet wird.
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6.2. Versuchsaufbau 205

Parameter System 1 System 2
Einbauart radial, lokaler Laser

Plasmaerzeugung
nicht-resonanter
Zusammenbruch (LPI)

Lasersystem HiPoLas GenIII HiPoLas GenIV

Resonatorarchitektur
monolithisch,
Kristall

monolithisch,
keramisch

Kühlung wassergekühlt passiv wassergekühlt
Wellenlänge 1064 nm
Pulsenergie Ep 30 mJ 33,2 mJ
Pulslänge (FWHM) 3 ns 2,3 ns
Pulsdurchmesser 2,8 mm 3,0 mm
M2 ≈ 3
M2,∗ (siehe A.5) ≈1,2
Pulsabstände 20 ms 17,5 ms
Pulse pro Pulszug 12 20
Linsenmaterial Saphir
Brennweite 15 mm
Strahltaillenradius w0 10 µm
Mittlere Fokusintensität 1011 −1012 W/cm2

Imax (Gl. 3.13) 5,0 TW/cm2 8,3 TW/cm2

I∗max 31 TW/cm2 50 TW/cm2

Tabelle 6.3.: Eingesetzte Laserzündsysteme
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206 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

6.2.6. Visualisierung des Einspritzvorgangs des
Sauerstoffs

Um die Dynamik der zweiphasigen Sauerstoffeinströmung wäh-
rend des Zündvorgangs zu charakterisieren, wurden Einströmver-
suche mit LN2 als Ersatzfluid durch eine Hochgeschwindigkeitska-
mera (Photron SA-X, 10000 Bilder/s) aufgezeichnet. Dabei wurde
der Einspritzkopf ohne Brennkammersegmente an ein LN2-Versorgungssystem
angeschlossen. Die Bildsequenz in Abbildung 6.5 dokumentiert ei-
ne räumliche und zeitliche Asymmetrie bezüglich der Einspritzung
des LN2. Diese Asymmetrie ist bei Vorkühlung des Verteilers we-
niger stark ausgeprägt und auf eine unzureichende Verteilung des
Fluids im Verteiler zurückzuführen, die mit der seitlichen Einströ-
mung in den Verteiler erklärt werden kann. Zur späteren Diskussion
der Ergebnisse der Flammenankerung ist im ersten Bild die Orien-
tierung der zwei verbauten optischen Sonden dargestellt. Die Bild-
serie für einen kompletten Einspritzversuch ist im Anhang A.15 ab-
gebildet.
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6.2. Versuchsaufbau 207

(a) t0 (b) t0 +0,249 s (c) t0 +0,465 s

(d) t0 +0,799 s (e) t0 +1,107 s (f) t0 +1,408 s

Abbildung 6.5.: Visualisierung der Einströmung des Einspritzkop-
fes mit LN2 als Ersatzmedium für LOX. Im ersten Bild sind die
Orientierungen der optischen Sonden OP1 und OP2 dargestellt.
Die Bildserie für einen kompletten Einspritzversuch ist im Anhang
A.15 gezeigt.
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208 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

6.2.7. Bestimmung der zeitabhängigen
Massenströme

Die zeitaufgelöste Massenstrombestimmung des zweiphasigen Sau-
erstoffs ṁO(t) ist aufgrund der Bauart des Prüfstands P8 für ver-
gleichsweise kleine Massenströme, kurze Versuchslaufzeiten und
zweiphasige Zustände nicht durch die im LOX-Strang des Prüstands
verbauten Turbinen direkt möglich, da diese volumenstrombasiert
arbeiten. Die dynamische Massenstrombestimmung im Versorgungs-
systems des rein gasförmigen Brennstoffs ist hingegen direkt mög-
lich.

Für die zeitabhängige Massenstrombestimmung des zweiphasi-
gen Sauerstoffs wurde folgendermaßen vorgegangen:

1. Bestimmung des Zeitpunkts des erstmaligen Druckanstiegs
im Verteiler tv.

2. Bestimmung des Zeitpunkts tPW des Wechsels von GOX nach
LOX im Verteiler durch die Bestimmung der Dichte auf Ba-
sis des Drucks und der Temperatur im Verteiler mittels REF-
PROP [LHM10].

3. Bestimmung der Dichte im Verteiler ρO(t,χ) auf Basis des
Drucks und des massebasierten Gasanteils χ = mGOX/mLOX

durch REFPROP mit χ(tv)= 0,9 und χ(t ≥ tPW )= 0,1 sowie
linearer Interpolation zwischen tv und tPW .

4. Bestimmung des in die Brennkammer einströmenden Mas-
senstroms in Abhängigkeit der Druckdifferenz zwischen Sau-
erstoffverteiler PO,V (t) und Brennkammer PBK(t) druch

ṁO(t) =Cd ·A ·
√

2 ·ρO(t,χ) · [PO,V (t)−PBK(t)] (6.3)

Dabei wird angenommen, dass die prüfstandsseitige Massen-
strombestimmung durch eine Turbine ṁO,T (t) nach 2 Sekun-
den einen verlässlichen Messwert erreicht hat und damit der
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6.2. Versuchsaufbau 209

Druckverlustbeiwert des Einspritzkopfs durch

Cd =
ṁO,T (t = 2s)

ṁO,ideal(t = 2s)
(6.4)

bestimmt werden kann. Darin ist

ṁO,ideal(t = 2s)=A ·
√

2 ·ρO(t = 2s,χ) · [PO,V (t = 2s)−PBK(t = 2s)]
(6.5)

der Massenstrom nach Bernoulli.

Bei diesem Ansatz wird angenommen, dass der Druckver-
lustbeiwert des Einspritzkopfs Cd unabhängig vom thermo-
dynamischen Zustand und Massenstrom des Sauerstoffs ist.

Die Annahme zur Modellierung von χ basiert hierbei auf den oben
beschriebenen Einströmversuchen (siehe Abschnitt 6.2.6 mit Abb.
6.5 und A.15). Dennoch stellt der Ansatz eine grobe Vereinfachung
der zweiphasigen Strömungsvorgänge dar. Weitere Details und ei-
ne Sensitivitätsanalyse zu der Annahme der Randbedingungen von
χ finden sich in der vom Autor dieser Arbeit betreuten Masterar-
beit von Sebastian Klein [Kle17] und der zugehörigen Veröffentli-
chung [KBH+20]. Einschränkend ist anzumerken, dass diese Mo-
dellierung keine Betrachtung der räumlich asymmetrischen Ein-
strömungseigenschaften des Einspritzkopfes zulässt.
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210 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

6.2.8. Visualisierung des Zündvorgangs

Um den Zündvorgang qualitativ durch visuelle Diagnostiken zu
charakterisieren, wurde für einen Testlauf eines LOX/GH2-Tests
eine Kamera (Dalsa, Genie HM1024, 117 Bilder/s) mit kleinem
Bauvolumen stromab der Düse platziert. Die Positionierung wur-
de optimiert, um die komplette Injektorstirnplatte abzubilden. Zum
Schutz vor den Kalt- und Heißgasen wurde ein mit Stickstoff ge-
spültes Metallgehäuse genutzt. Mit einer LED-Lampe wurde eine
Hintergrundbeleuchtung hinter der Kamera installiert, um die In-
jektorstirnfläche während der Aufnahmezeit zu beleuchten. Weitere
Details des Aufbaus wurden von Stützer et al. [SBMO18] veröffent-
licht.

6.3. Ergebnisse und Diskussion

6.3.1. Globale, qualitative Zündtestergebnisse

Für die Treibstoffkombination LOX/GH2 wurden insgesamt 1314
laser-basierte Zündtests und für LOX/GCH4 259 laser-basierte Zünd-
tests durchgeführt.

Durch Anwendung des 4-Schrittmodells können für die Tests mit
LOX/GH2 zwei Versuchsverläufe festgestellt werden:

1. Plasmaerzeugung (Schritt 1), aber keine detektierbare Flam-
menkernerzeugung (Schritt 2) oder detektierbare Flammen-
ausbreitung (Schritt 3) und damit kein Druckanstieg durch
den Verbrennungsprozess in der Brennkammer

2. Erfolgreiche Zündung bis zur Stabilisierung der Verbrennungs-
zone an der Injektorstirnplatte (Schritt 1 bis 4)

Ein Versuchslauf mit 60 konsekutiven Zündversuchen und den 2
entsprechenden Versuchsergebnissen ist in Abb. 6.6 dargestellt. Ro-
te Trajektorien repräsentieren nicht erfolgreiche Zündungen, grüne
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 211

repräsentieren erfolgreiche Zündungen. Bei diesen Zündtests wur-
den bei gleichen Massenstromprofilen des LOX die Zeitpunkte des
GH2-Einströmung sowie die GH2-Massenströme und Verteilerdrücke
variiert, um die Einflüsse der brennstoffseitigen Eigenschaften zu
untersuchen. Die entsprechenden Ergebnisse werden in Abschnitt
6.3.4 detailliert, zeigen aber qualitativ, dass keine Verlöschung der
Brennkammer nach einem detektierten Druckanstieg in der Brenn-
kammer festgestellt werden konnte.

Dagegen wurden für die LOX/GCH4-Tests vier unterschiedliche
Ergebnisse identifiziert:

1. Plasmaerzeugung (Schritt 1), aber keine detektierbare Flam-
menkernerzeugung (Schritt 2) oder detektierbare Flammen-
ausbreitung (Schritt 3)

2. Erfolgreiche Plasmaerzeugung, Flammenkernbildung und Aus-
breitung der Verbrennungszone (Schritt 1 bis 3), jedoch Ver-
löschen der Verbrennung oder Ausblasen der Verbrennungs-
zone (Schritt 4)

3. Erfolgreiche Zündung bis zur Stabilisierung der Verbrennungs-
zone an der Injektorstirnplatte (Schritt 1 bis 4)

4. Rückzündung durch die Brennkammerdüse durch den Pro-
panbrenner stromab der Düse

In Abbildung 6.7 sind diese charakteristischen Versuchsverläufe für
LOX/GCH4 dargestellt.

In Abbildung 6.8 sind die Druckverläufe von zwei exemplari-
schen LOX/GCH4-Testläufen mit jeweils 60 Zündversuchen mit
der gleicher Farbkodierung bezüglich des Zünderfolgs wie in Abb.
6.7 dargestellt. Zusätzlich traten in einigen LOX/GCH4-Testläufen
hochfrequente Instabilitäten der Verbrennung auf. Diese Tests sind
gelb dargestellt.

Der Brennkammmerdruck für einen kompletten Versuchslauf mit
60 erfolgreichen Zündungen ist in Abbildung 6.9(a) dargestellt. Die
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212 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Brennkammerdruck für die erfolgreichen Zündversuche während des Testlaufs
BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2).

(b) Brennkammerdruck für die nicht erfolgreichen Zündversuche während des
Testlaufs BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2).

Abbildung 6.6.: Brennkammerdruck für die einzelnen Zündversu-
che während des Testlaufs BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2). Die
Zeitpunkte der Laserpulse sind durch schwarze Quadrate darge-
stellt. Blaue Quadrate repräsentieren den Laserpuls, der zur Zün-
dung führte.
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 213

Abbildung 6.7.: Repräsentative Brennakmmerdruckentwicklungen
für verschiedene Testverläufe der LOX/GCH4-Tests.

ansteigenden, maximalen Drücke bis ca. 500 s verdeutlichen den
Einfluss der thermischen Randbedingungen des Treibstoffversor-
gungssystems: Mit zunehmender Versuchsdauer wurde die LOX-
Zuleitung und das Einspritzsystem abgekühlt, was zu höheren LOX-
Massenströmen, ansteigendem, finalem ROF und damit höheren
maximalen Brennkammerdrücken führte.

In den Abbildungen 6.9(b) und 6.10 sind die zeitlichen Aus-
schnitte eines einzelnen Zündversuchs bei t = 600 s dargestellt und
die Signale der optischen Sonde 1 und 2 sowie des dynamischen
Brennkammerdrucks hinzugefügt. Durch die Brennstoffeinströmung
ab tF = 599,8 s liegt der Brennkammerdruck bei 2,2 bar bevor durch
die Sauerstoffeinspritzung ab tO = 600,18 s der Druck weiter steigt
und die Zündung zu einem Brennkammerdruck von 9,8 bar führt
(siehe Abb. 6.10(b)). Durch das Signal der optischen Sonde sind
die einzelnen laserinduzierten Plasmen als Signalspitzen zu erken-
nen, die durch den Anstieg des Drucks in der Brennkammer höhere
Absolutwerte annehmen, da die Dichte am Ort der Plasmaerzeu-
gung und damit die Plasmaemission ansteigt. Das vor OP1 erzeug-
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214 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Brennkammerdruck für die einzelnen Zündversuche während des Test-
laufs BKA-LAZ-15-11run9 (LOX/GCH4) vor Sequenzoptimierung

(b) Brennkammerdruck für die einzelnen Zündversuche während des Test-
laufs BKA-LAZ-15-11run10 (LOX/GCH4) nach Sequenzoptimierung

Abbildung 6.8.: Übersicht und Details der LOX/GCH4-
Versuchsläufe am P8. Rot: keine Zündung; grün: erfolgreiche
Zündung; blau: Zündung mit Verlöschung; gelb: Auftreten von
HF-Instabilitäten; violett: Rückzündung durch die Düse. Die Zeit-
punkte der Laserpulse sind durch schwarze Quadrate dargestellt.
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 215

te Laserplasma ist als Signalspitze bei t ≈ 600,217 s zu erkennen,
gefolgt vom Druckanstieg. Für OP1 fällt das Signal nach ca. 1 ms
wieder auf das Niveau vor dem Laserpuls zurück und steigt an-
schließend wieder auf ein stabiles Gleichgewichtsniveau, während
für OP2 das Signal erst nach etwa 2,8 ms erstmals signifikant an-
steigt und schließlich bei t = 600,2224 s wiederum einen höheren
Gleichgewichtswert erreicht. Parallel zum Verlauf von OP1 steigt
auch der Druck in der Brennkammer, detektiert durch den dynami-
schen Drucksensor Pdyn-B1.

Der Signalverlauf der optischen Sonde OP1 reproduziert die Si-
gnaleigenschaften der OH*-Emission am Ort der Zündung für die
Koaxialinjektortests mit Zündort LPI1b, die in Abbildung 5.18 dar-
gestellt wurden, wo es nach der Erzeugung des Laserplasmas zum
temporären Abheben der Verbrennungszone kommt. Nach der Ver-
brennung in den Rezirkulationszonen findet die Ankerung und Sta-
bilisierung statt. Ebenso findet dieser Verlauf in einer zeitlichen
Größenordnung von Millisekunden statt. Damit kann die von Gurli-
at et al. (Abb. 3.3, [GSHO03]) dargestellte Dynamik der Flammen-
ausbreitung auch für diesen Versuchsaufbau auf größerer Brenn-
raumskala mit mehreren Injektoren abgeleitet werden.

Visualisierung des Zündvorgangs Die Kameraaufnahmen stromab
der Düse für einen LOX/GH2-Test sind in Abbildung 6.11 dar-
gestellt und illustrieren den Ablauf des Zündvorgangs innerhalb
der Brennkammer mit (a) Spiegelreflexkameraaufnahme des Laser-
plasmas in Luft vor Beginn des Versuchs, (b) Laserplamsa ohne
Treibstoffe nach Beginn des Versuchs, (c) Treibstoffeinströmung,
(d) Zündung am Ort der Plasmaerzeugung vor einem Koaxialin-
jektor, (e) Verbrennung an unterschiedlichen Orten innerhalb der
Brennkammer, (f) inhomogene Intensität der Verbrennung vor den
einzelnen Injektoren, vermutlich durch die transiente Zweiphasen-
strömung, die zu lokalen und temporär unterschiedlichen Injekto-
relementbeladungen führt, (g) Stabiliserung der Verbrennung und
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216 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Brennkammerdruck für 60 konsekutive Zündungen während eines Ver-
suchlaufs. Das grün markierte Zeitintervall ist in Abb. 6.9(b) dargestellt.

(b) Ausschnitt des in Abb. 6.9(a) grün markierten Zeitintervalls

Abbildung 6.9.: Übersicht und Details eines kompletten Versuchs-
lauf am P8 mit LOX/GH2.
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(a) Ausschnitt des in Abb. 6.9(b) markierten Zeitintervalls

(b) Ausschnitt des in Abb. 6.10(a) markierten Zeitintervalls

(c) Ausschnitt aus Abb. 6.10(b)

Abbildung 6.10.: Details eines Zündversuchs aus Abb. 6.9.
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218 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Spiegelre-
flexaufnahme der
Injektorstirnplatte
vor einem Versuch

(b) t = 0,095 s (c) t = 0,257 s (d) t = 0,274 s

(e) t = 0,299 s (f) t = 0,359 s (g) t = 0,761 s (h) (0,5s-1,5s)

Abbildung 6.11.: Aufnahmen durch eine Kamera stromab der Düse
in Richtung der Injektorstirnplatte

Ausprägung der Verbrennung in den Scherschichten der Injektoren
und (h) einem über eine Sekunde gemittelten Bild. In Bild (e) kann
durch die Asymmetrie der Intensität auf eine inhomogene Sauer-
stoffverteilung geschlossen werden, die mit der Verteilung der Ein-
strömung des LN2 in den Vorversuchen korreliert. Darüber hinaus
sind die Verbrennungszonen vor den einzelnen Injektoren nicht ra-
dialsymmetrisch und nicht konzentrisch zu den Injektoren. Eine
mögliche Ursache hierfür ist die Injekorbauweise der Brennstoff-
hülsen mit nur 4 radialen Blendenbohrungen und den sich daraus er-
gebenden strömungsdynmischen Effekte bei der Einströmung oder
Abweichungen von der Konzentrizität von Brennstoffhülsen und
LOX-Röhrchen.
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 219

Abbildung 6.12.: Druckentwicklung in der Brennkammer und Si-
gnalverlauf der optischen Sonde 1 am Ort des laserinduzierten Plas-
mas für einen exemplarischen Zündtest: Der Drucksensor zeigt kei-
nen Zündüberdruck.

Abbildung 6.13.: Vergleich des dynamischen Drucks und der Si-
gnale der optischen Sonden für das Zeitintervall der Zündung der
Brennkammer für den Zündtest in Abb. 6.12: Der maximale Druck
korreliert zeitlich mit dem erstmaligen Anstieg von OP2, jedoch
nicht mit dem Zeitpunkt des erstmaligen Anstiegs von OP1.
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220 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

6.3.2. Einfluss zentraler Experimentparameter auf
die Zündzuverlässigkeit

Einen globalen Zündzuverlässigkeitswert als Zündwahrscheinlich-
keit für die jeweilige Treibstoffkombination für alle Versuche anzu-
geben ist aus wissenschaftlicher und technischer Perspektive nicht
sinnvoll, da bei den Tests Parameter wie beispielsweise die Treib-
stoffsequenzierung variiert wurden, um die Grenzen der technischen
Einsetzbarkeit des Laserzünders zu identifizieren. Deutlicher wird
die Zündsystemzuverlässigkeit durch die Angabe des Zünderfolgs
bei optimaler Sequenzierung: Für eine Abfolge von insgesamt 12
Testläufen mit LOX/GH2 wurde eine Serie von 720 erfolgreichen,
konsekutiven Zündversuchen ohne Laserzünderausfall oder Fehl-
zündung realisiert. Ebenso konnte für LOX/GCH4 nach Sequenz-
optimierung eine Serie von 51 konsekutiven Zünderfolgen erzielt
werden. Die Sequenzierungsaspekte werden nachfolgend beschrie-
ben wird.

Laserzündsystemzuverlässigkeit und Degradation der Lin-
senoberfläche Die Zuverlässigkeit beider Laserzündsysteme in
Bezug auf die Erzeugung eines Laserplasmas war während der Ver-
suche mit insgesamt 1454 Laserpulsfolgen zu 100 % gegeben. Da-
bei wurde die Erzeugung des Laserplasmas durch die optischen
Sonden bzw. die Rückmeldung der Elektronik des Lasers verifi-
ziert.

Insbesondere wurde der Linsentubus mit Druckspitzen von bis zu
60 bar für 45 konsekutive Zündversuche belastet ohne dass es zur
Zerstörung der Linse kam. Für die LOX/GH2-Versuche konnte kei-
ne Degradation der Linenoberfläche oder eine reduzierte Pulsener-
gie hinter der Fokuslinse festgestellt werden. Für die LOX/GCH4
Versuche wurden jedoch Ablagerungen an der Fokuslinse festge-
stellt, die eine Reduktion der transmittierten Laserpulsenergie von
(8±2) % verursachten (siehe Abbildung A.14 im Anhang).
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Einfluss des Zündorts auf den Zünderfolg Die Positionie-
rung des Laserplasmas hatte keine Auswirkung auf den Zünderfolg
innerhalb der vorgenommenen Variationen für LOX/GH2. Dabei
ist zu hervorzuheben, dass nicht nur die radiale Position des Plas-
mas variiert wurde, sondern dass sich auch der Abstand der beiden
Zünderzugänge von der Injektorstirnplatte um ∆z = 5,5 mm unter-
schieden.

Einfluss der Treibstofftemperaturen zum Zündzeitpunkt auf
den Zünderfolg Die Treibstofftemperaturen im Verteiler bei Zün-
dung der Brennkammer für beide Treibstoffkombinationen sind in
Abbildung 6.14 dargestellt. Dabei sind nur Versuche gezeigt, de-
ren gemitteltes Mischungsverhältnis während der Laserpulse inner-
halb der Zündgrenzen der jeweiligen Treibstoffkombination ent-
sprechend Tabelle 3.5 lagen. Grüne Punkte repräsentieren das Er-
gebnis „Zündung“, während rote Punkte die Bedingungen zum Zeit-
punkt des letzten Laserpulses der Pulsabfolge darstellen, die nicht
zur Zündung der Brennkammer führte. Die Temperaturvariationen
ergaben sich dabei aus der Kombination von der Intensität der Vor-
kühlung des Einspritzkopfs durch die N2-Mantelkühlung sowie dem
durch die lange Versuchslaufzeit von 30 Minuten induzierten Tem-
peraturentwicklung der Treibstoffversorgungsstruktur des Prüfstands.
Für beide Treibstoffkombinationen kann auf Basis dieser Darstel-
lung keine Korrelation zwischen den Treibstofftemperaturen und
dem Zünderfolg festgestellt werden.

Sequenzierung der Treibstoffeinströmung der Zündversu-
che Für LOX/GH2 konnte unabhängig von den getesteten Se-
quenzierungen der Treibstoffversorgung (∆t = tO−tF mit −60ms<
∆t < +390ms) die Zündung sichergestellt werden, wenn das Mi-
schungsverhältnis über 1,1 lag und das Impulsstromdichteverhält-
nissen kleiner als 77 betrug. Diese Aspekte werden im Abschnitt
6.3.4 detailliert. Die Variabilität bezüglich der Sequenzierung ist
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222 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) LOX/GH2 (b) LOX/GCH4

Abbildung 6.14.: Verteilertemperaturen zum Zeitpunkt der Zün-
dung mit dem Ergebnis „Zündung“ (Grüne Punkte) und Verteiler-
temperaturen zum Zeitpunkt des letzten Laserpulses mit dem Ver-
suchsergbnis „keine Zündung“ (rote Punkte) mit zündfähigem Mi-
schungsverhältnis.

aus technologischer Perspektive für die Anwendung für Forschungs-
und Fluganwendungen von zentraler Bedeutung, da durch die Trieb-
werksarchitektur inklusive Turbopumpen die Zeitpunkte der Me-
dienbereitstellung am Injektorkopf mit zeitlichen Unsicherheiten
versehen sind.

Für LOX/GCH4 wurde eine direkte Abhängigkeit von der Ab-
folge der Treibstoffeinspritzung und damit von der ROF-Dynamik
identifiziert. Diese Aspekte werden im Abschnitt 6.3.5 als Fehlzün-
dungszenarien genauer beschrieben.

6.3.3. Zündverzug und Zündüberdruck

Der Zündverzug ∆tZV wird im folgenden definiert als das Zeitinter-
vall zwischen Zeitpunkt des Laserpulses, der zur Zündung führte
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 223

tPuls und dem Zeitpunkt des Anstiegs des dynamischen Drucks des
Sensors Pdyn-B2 um ∆P = 1 bar verglichen mit dem Druck zum
Zeitpunkt des Laserpulses:

∆tZV = t(∆P = 1bar)− tPuls (6.6)

Für die zwei Treibstoffkombinationen ergeben sich

∆tZV =

{
0,07±0,05 ms für LOX/GH2
0,2±0,1 ms für LOX/GCH4.

(6.7)

Für den Zündverzug konnte keine Korrelation mit der Sequenzie-
rung der Treibstoffzuführung festgestellt werden. Der Unterschied
im Zündverzug für die beiden Kombinationen verdeutlicht jedoch
den Einfluss der geringeren Reaktionsgeschwindigkeit der Treib-
stoffkombination LOX/GCH4 auf den Zündprozess, analog zu den
Ergebnissen, die in Kapitel 5.4.3 für den API-Einspritzkopf heraus-
gearbeitet wurden (siehe Abb. 5.28).

Alle Versuche können in Bezug auf den Zündüberdruck in zwei
Gruppen eingeteilt werden. Diese unterscheiden sich sowohl im
Absolutwert des Drucks als auch durch die Druckdynamik. Einer-
seits traten „weiche“ Zündungen („soft ignition“) auf, die maximale
Druckamplituden von Pmax < 10 bar aufwiesen. Andererseits kam
es zu „harten“ Zündungen („hard ignition“, „hard start“), die ma-
ximale Druckspitzen von Pmax ≥ 10 bar zeitgleich mit dem ersten
Druckanstieg zeigten.

6.3.3.1. Zündungen mit Pmax < 10 bar („weiche“
Zündungen)

Während die statischen Drucksensoren keinen Zündüberdruck zei-
gen (siehe Abb. 6.10 und 6.12), weisen die dynamischen Druck-
sensoren lokale Maximalwerte von weniger als 10 bar auf. Die
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224 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

lokalen Druckmaxima korrelieren mit sprunghaften Signalanstie-
gen der optischen Sonden (siehe Abb. 6.13, t = 0,2202 s). Diese
Beobachtung legt nahe, dass die Ankerung der Verbrennungszone
am Injektor im Beobachtungsbereich der Sonde einen kurzzeitigen
Druckanstieg verursacht. Gleichzeitig gibt es Anstiege im Signal-
verlauf der optischen Sonden, die wiederum keinen Anstieg im Si-
gnal der dynamischen Drucksensoren zur Folge haben (siehe Abb.
6.13, t = 0,2225 s). Zudem tritt die maximale Drucksitze nicht zeit-
gleich mit dem erstmaligen Druckanstieg in der Brennkammer auf.

6.3.3.2. Zündungen mit Pmax ≥ 10 bar („harte“
Zündungen)

Im Fall von sog. „harten“ Zündungen ist der maximale Signalwert
der dynamischen Drucksensoren zeitgleich mit dem erstmaligen
Druckanstieg. Dieser Vorgang ist dabei immer mit signifikanten
Druckspitzen von über 10 bar assoziiert. Beispielhaft ist eine har-
te Zündung in Abb. 6.15 und 6.16 dargestellt. Aufgrund der hohen
Druckspitzen sind die maximalen Werte im Vergleich zu den Wer-
ten bei ankernder Flamme signifikant höher, sodass eine logarith-
mische Darstellung verwendet wurde.

6.3.3.3. Auswirkungen der Sequenzierung auf den
Zündüberdruck

Die Kontrolle der Zündüberdrücke ist von entscheidender Bedeu-
tung im Hinblick auf die technische Anwendung in Raketenbrenn-
kammern, wo Druckschläge Auswirkungen auf das Zündverhalten
haben können, Verbrennungsinstabilitäten initiieren und Schänden
am Treibstoffversorgungssystem und die darin verbauten Kompo-
nenten wie die Schaufeln der Turbopumpen induzieren können.

In Abb. 6.17 ist die Auswirkung der Konditionierung des Ein-
spritzsystems und damit die Sauerstoffverteilertemperatur TO,S und
des sauerstoffseitigen Zündverzugs t(Pmax)− tO auf den Zündüber-
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Abbildung 6.15.: Druckentwicklung in der Brennkammer und Si-
gnalverlauf der optischen Sonde 1 für einen Zündtest: Der Druck-
sensor zeigt keinen Zündüberdruck trotz initialer hohen Druckspit-
ze detektiert durch den dynamischen Drucksensor („harte“ Zün-
dung, vgl. Abb. 6.16).

Abbildung 6.16.: Vergleich des dynamischen Drucks und der Si-
gnale der optischen Sonden mit initialen hohen Druckspitzen („har-
te“ Zündung).
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226 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

druck Pmax für LOX/GH2 dargestellt. Die schwarzen Punkte stel-
len die Projektionen der Datenpunkte auf die entsprechende Ebe-
ne dar. Die zwei unterschiedlichen Bereiche der Sauerstofftempe-
raturen ergaben sich durch die Aktivierung oder Abschaltung der
LN2-Kühlung des Einspritzkopfs vor Versuchsbeginn. Die Häufun-
gen für t1 ≈ 0,037 s und t2 ≈ 0,057 s wurden durch die diskreten
Abstände der Laserpulse mit ca. 20 ms verursacht, da der Laser
für diese Versuche zum gleichen Zeitpunkt relativ zum Sauerstoff-
ventilöffnung aktiviert wurde. Für diese Versuche wurde die H2-
Einströmung von Versuch zu Versuch nicht verändert mit tF < tO,
um eine treibstoffreiche Sequenz sicherzustellen.

Entsprechend der Zündüberdruckkorrelation (Gl. 2.6) lässt sich
qualitativ feststellen, dass eine tiefere Temperatur im Sauerstoff-
verteiler und ein größerer Verzug der Zündung zu höheren Druck-
spitzen führen. Die exakte Menge der akkumulierten Masse in der
Brennkammer zum Zeitpunkt der Zündung lässt sich jedoch auf-
grund der nicht verfügbaren Information über die Sauerstoffanrei-
cherung in den Rezirkulationszonen vor Zündung nicht bestimmen.

Die Ergebnisse für LOX/GCH4-Versuche mit variierender Se-
quenzierung sind in Abb. 6.18 gezeigt. In dieser Darstellung ist
der Zündüberdruck in Abhägigkeit des Abstands der Druckspitze
vom Beginn der CH4- und O2-Einströmung aufgetragen. Wieder-
um sind die maximalen Druckspitzen mit höheren Zündverzugszei-
ten bezüglich des später einströmenden Treibstoffs verbunden. Im
Unterschied zu den LOX/GH2-Versuchen variieren die minimalen
zeitlichen Abstände zwischen

4 ·10−4 s < min{t(Pmax)− tO; t(Pmax)− tF}< 0,22s (6.8)

Das bedeutet, dass trotz zeitgleicher Einströmung der Treibstoffe
erst spätere Laserpulse der Pulskette die Zündung initiierten. Dieses
große Intervall ist ein Effekt der Treibstoffkombination LOX/GCH4
aufgrund der komplexeren, kritischen Zündbedingungen, wie im
folgenden Abschnitt deutlich wird. Insbesondere zeigt diese Dar-
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Abbildung 6.17.: Auswirkung der Verzögerung der Zündung
t(Pmax)−tO und der Sauerstoffverteilertemperatur TO,S auf den Zün-
düberdruck Pmax für LOX/GH2

Abbildung 6.18.: Auswirkung der Verzögerung der Zündung für
t(Pmax) − tO und t(Pmax) − tF auf den Zündüberdruck Pmax für
LOX/GCH4
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228 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

stellung, dass eine sauerstoffreiche Sequenzierung mit

t(Pmax)− tO > t(Pmax)− tF ⇔ tO < tF (6.9)

und zusätzlichem kurzem Zündverzug

t(Pmax)− tO < 0,02s (6.10)

zu geringeren Druckspitzen führte. Die entsprechende Fläche ist
grün markiert. Dieser Zusammenhang wird ebenfalls im folgenden
wieder aufgegriffen werden.

6.3.4. Anwendung des 4-Schrittmodells auf die Tests
mit LOX/GH2

Die detaillierte Betrachtung der vier Schritte wird in den folgenden
Abschnitten für die beiden Treibstoffkombinationen vorgenommen.
Zunächst werden die Ergebnisse der Zündversuche für LOX/GH2
dargestellt und für jeden der Schritte die Bedingungen für Fehlzün-
dungen diskutiert. Im Anschluss werden die Ergebnisse inklusive
Bedingungen für Fehlzündungen für LOX/GCH4 formuliert.

6.3.4.1. Schritt 1: Erzeugung eines laserinduzierten
Plasmas

Die Erzeugung des Laserplasmas wurde für alle Versuche unabhän-
gig von der Treibstoffkombination und der Sequenzierung durch die
optischen Sonden verifiziert. Die Bedingung I∗max > Ithr wird damit
für alle getesteten Bedingungen erfüllt.

Die berechneten Pulsintensitäten von I∗max = 50 ·1012 W/cm2 sind
dabei größer als die experimentell bestimmten Schwellwerte (siehe
Tabelle 3.2) und größer als die numerisch bestimmten Schwellwer-
te (siehe Abb. A.1):

I∗max = 50TW/cm2 > 2,5TW/cm2 >

Ithr(GOX/GH2; T < 300 K; P > 1,5 bar; 2 < ROF < 10)
(6.11)
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6.3. Ergebnisse und Diskussion 229

Insbesondere, wenn der Sauerstoff als zweiphasiges, unterkriti-
sches Gemisch mit LOX-Tröpfchen betrachtet wird, liegen die im
Experiment erzeugten Intensitäten um drei Größenordnungen über
den Schwellwerten von Ithr = 3,5 ·10−3 TW/cm2.

Entsprechend wurden durch die maximalen Laserpulsenergien in
diesem Schritt keine Fehlzündungen induziert.

6.3.4.2. Schritt 2: Transformation des Plasmas in eine
selbst erhaltende Verbrennungszone

Aufgrund der Bauweise der optischen Sonden ist das Beobach-
tungsvolumen dieser Diagnostik limitiert durch den Öffnungswin-
kel von β ≈ 2° [GHSO16,Grö17] und dem kleinsten lichten Durch-
messer der Sonde von D0 = 1,5 mm. Daraus ergibt sich ohne Be-
trachtung der Brechung entlang des optischen Wegs, eine Kreis-
fläche mit Durchmesser D1 = 1,53 mm am Ort der Plasmaerzeu-
gung. Bei einer Größenordnung der Sauerstoffströmung von vO ≳
10 m/s ergibt sich eine Verweildauer des Plasmas im Detektions-
volumen durch Konvektion von τV = D1/vO < 1,53 · 10−4 s. Be-
trachtet man die Strömungsgeschwindigkeiten des Brennstoffs er-
geben sich noch kürzere Verweildauern. Daher ist durch die Kon-
vektion des Plasmas und des sich entwickelnden Flammenkerns im
Strömungsfeld der Übergang nicht durch die optischen Sonden ab-
bildbar. Dieser Aspekt kann durch die Bildserien der Versuche am
M3.1 für die Konfigurationen 1-L1 und 2-L1 in Abbildung 5.26
nachvollzogen werden. Auch der Vergleich der Signale der opti-
schen Sonden aus der BKA in Abbildung 6.13 und des OH*-Signals
am Ort der Zündung in der RCS-Brennkammer (Abb. 5.18) zei-
gen die gleiche Dynamik: Nach der Signalspitze fällt das Signal auf
den Ausgangswert zurück und steigt erst nach einer gewissen Zeit
an und stabilisiert sich. Die Entwicklung des Flammenkerns fin-
det somit erst auf Zeitskalen mit τ2 > τV statt. Unter Verwendung
von Tabelle 4.5 der berechneten, absorbierten Laserpulsenergie von
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230 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

Eabs ≳ 20,3 mJ ergibt sich mit Gleichung 3.24 und den MIE-Werten
durch Gleichung 3.25:

Ev ≳ Eabs ·0,08 ≳ 1,6mJ > 0,008mJ >

MIE(GOX/GH2; T > 115 K; P > 1,5 bar; 2 < ROF < 20)
(6.12)

Dabei sinkt der MIE-Wert mit steigendem Druck und höheren Tem-
peraturen und gleichzeitig steigt, wie in Abschnitt 4.4.2 gezeigt,
die absorbierte Pulsenergie an. Dementsprechend ist diese Unglei-
chung auch für Testbedingungen erfüllt, für die der Brennkammer-
druck aufgrund der frühzeitigen Brennstoffeinströmung höher als
1,5 bar ist oder für höhere Treibstofftemperaturen.

6.3.4.3. Schritt 3: Ausbreitung der Verbrennungszone

Wie in Abschnitt 5.3.3.5 gezeigt, kann die Ausbreitungsrichtung
der Verbrennungszone mit der Druckausbreitung verknüpft werden.
Insbesondere die räumliche Homogenität der Druckausbreitung ist
für ein sicheres Hochfahren der Brennkammer relevant, da asym-
metrische Belastungen der Brennkammerstruktur durch räumliche
Druck- und Temperaturgradienten vermieden werden müssen, um
die Gefahr von Strukturschäden oder das Anregen von Verbren-
nungsinstabilitäten zu minimieren [USS+16]. Daher stellt sich in-
sebsondere bei der lokalisierten Energieeinbringung durch den La-
serzünder die Frage nach der Druckausbreitung im Brennraum. In
Abbildung 6.19(a) sind daher die Zeitpunkte des Druckanstiegs um
∆P= 1,5 bar der dynamischen Drucksensoren dargestellt. Die Aus-
breitung des Druckanstiegs wurde visualisiert indem zwischen den
Sensorpositionen linear interpoliert wurde. Die Differenz der Zeit-
punkte der Druckanstiege ∆ts innerhalb jedes Segments s beträgt
dabei maximal 30 µs:
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∀s ∈ {B,C,D,E} : (6.13)

∆ts < max
{

tPdyn-si − tPdyn-sj
}
= 30µs ∀i, j ∈ {1,2,3,4}

(6.14)

Das Fehlzündungsszenario mit Plasmaerzeugung (Schritt 1) aber
ohne detektierbarer Flammenausbreitung oder Druckaufbau kann
zunächst im Kontext der Mischungsverhältnissdynamik betrachtet
werden: Diese ist in Abb. 6.20(a) dargestellt. Die Zeitpunkte der
Laserpulse sind als schwarze Punkte dargestellt. Derjenige Puls,
der zur Zündung führte, ist als blaues Symbol markiert. Durch die
brennstoffreiche Zündsequenz steigt das Mischungsverhältnis mit
der Zeit an. Das minimale ROF, für das eine Zündung durch einen
Puls realisiert werden konnte, beträgt:

ROFthr,u,H2 = 1,1±0,24 (6.15)

Diese Schwelle entspricht im Rahmen der Messungenauigkeiten
denen von Liou [Lio94] mit 1.01 < ROFthr,u,H2 < 1.07 und Glass-
mann et al. [GY08] mit ROFthr,H2 = 1,0 dargestellten unteren Zünd-
grenzen für GOX/GH2 (siehe Tabelle 3.5 und Abb. 3.12). Zugleich
wird deutlich, dass ROF>1,1 keine notwendige Bedingung darstellt:
Für Versuche mit zündfähigem ROF konnten trotz detektierten La-
serpulsen für t > 0,33 s keine Zündungen realisiert werden. Ent-
scheidender Parameter ist dabei das Impulsstromdichteverhältnis,
wie in Abb. 6.20(b) durch die blauen Quadrate markiert. Verläufe
mit

J < Jthr,o,H2 = 77±6 (6.16)

führten zur erfolgreichen Zündung, während Verläufe mit J > 77
zu Fehlzündungen führten. Dabei ist zu beachten, dass das Mi-
schungsverhältnis mit dem Impulsstromdichteverhältnis durch die
Beziehung

J =
ρO2

ρCH4
·
(

AO

ACH4

)2

·ROF−2 (6.17)
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232 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

(a) Relativer Zeitpunkt des Druckanstiegs für einen LOX/GH2 Zündversuch in µs

(b) Relativer Zeitpunkt des Druckanstiegs für einen LOX/GCH4 Zündversuch in
µs

Abbildung 6.19.: Zeitpunkte der Druckanstiege der dynamischen
Drucksensoren um ∆P = 1,5 bar bezogen auf den Anstiegszeit-
punkt des ersten Drucksensors.
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über das konstante Treibstoffeintrittsflächenverhältnis AO
ACH4

= 2,02
und das Dichteverhältnis verknüpft ist.
Diese Feststellungen lassen die Schlussfolgerung zu, dass für diese
Zündversuche das globalen Mischungsverhältnis als auch das Im-
pulsstromdichteverhältnis als kritische Parameter für den erfolgrei-
chen Schritt 2 und 3 für LOX/GH2 betrachtet werden können. Un-
ter der Annahme, dass die Dynamik der Flammenausbreitung in
der BKA ähnlich zu der in der Mikrobrennkammer für injektorna-
he Zündorte ist (siehe Abb. 5.19, 5.20 und 5.26), kann das Impulss-
tromdichteverhältnis als notwendige Bedingung für die Entwick-
lung der Verbrennungszone während der Konvektion des Flammen-
kerns identifiziert werden und das globale ROF als hinreichende
Bedingung für die Flammenausbreitung in der Brennkammer for-
muliert werden: Bei zu hohem Impulsstromdichteverhältnis wird
kein Flammenkern erzeugt oder der Flammenkern zu stark geschert,
bevor es zu einer Flammenausbreitung kommen kann.

Auffällig in Abb. 6.20(b) sind die zwei Verläufe mit den kleins-
ten J-Werten, da in beiden Fällen der zündende Puls trotz hohem
ROF später detektiert wurde, als die Versuche mit kleineren ROF.
Diese zwei Zündversuche waren die beiden ersten erfolgreichen
Zündungen des Versuchslaufs. Zu einer Erklärung kann die kriti-
sche Durchströmung des Brennstoffhülse herangezogen werden: In
Kapitel 5 wurde der Zünderfolg durch den Einfluss des Druckver-
hältnisses zwischen Verteiler und Brennkammer und dem daraus
resultierenden brennstoffseitigen Strömungsfeldes betrachtet. Der
Schalldurchgangsparameter ζ wird im folgenden definiert als Ver-
hältnis von kritischem zu tatsächlichem Totaldruckverhältnis für
isentrope Blendenströmungen eines idealen Gases nach Balmer [Bal11]:

ζH2(t) =
(

2
k+1

) k
k−1

·
Ptotal

H2,V(t)

Ptotal
BK (t)

{
< 1 für unterkritische Durchströmung
≥ 1 für überkritische Durchströmung

(6.18)

Entsprechend ist dieser Parameter in Funktion der Versuchszeit in
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Abbildung 6.21 dargestellt. Die beiden Verläufe, die trotz zündfä-
higem ROF und J-Zahl eine Zündung durch einen späten Laser-
puls innerhalb der Pulskette zeigen, sind als schwarze Trajektorien
mit runder Markierung für den zündenden Puls dargestellt. Es wird
deutlich, dass diese Versuche oberhalb von

ζthr,o,H2 = 4,6±0,3 (6.19)

aufweisen. Versuche, die identisch große ζ -Werte bei geringerem
ROF und größerer J-Zahl durchliefen, führten nicht zur Zündung.
Erfolgreiche Zündungen erfolgten alle unterhalb dieses Schwell-
werts. Diese Beobachtung unterstreicht die Relevanz der brenn-
stoffseitigen Gasdynamik bei Eintritt in die Brennkammer auf den
Zünderfolg trotz ROF und J-Zahl im zündfähigen Bereich. Die-
ser Aspekt konnte auch schon bei den Zündveruchen am M3.1 für
LOX/GH2 durch die unterexpandierte H2-Strömungen identifiziert
werden. Die verfügbaren optischen Diagnostiken lassen hierbei kei-
ne Rückschlüsse auf die Unterscheidung zwischen induzierter Tur-
bulenz der Strömung oder zu hohen Scherraten in der Scherschicht
als Ursache für die verspätete Zündung zu.

6.3.4.4. Schritt 4: Ankerung der Verbrennungszone

Für die LOX/GH2-Versuche wurden kein Verlöschen der Verbren-
nung nach Ankerung an der Injektorstirnplatte festgestellt. Für die
erfolgreichen Zündversuche, wurde die Flammenankerung an der
Injektorstirnplatte durch eine der beiden optischen Sonden inner-
halb von 0,1ms < ∆t < 1ms nach dem zur Zündung führenden La-
serpuls detektiert. Die Differenz der Zeitpunkte der Ankerung, de-
tektiert durch die jeweilige optische Sonde, betrug bis zu ∆tOP =
|tOP2 − tOP1| < 20 ms. Bei der Abfolge der Flammenankerung und
des zeitlichen Abstands konnte keine Abhängigkeit von der Zünd-
position (Zünderzugänge #3 und #6 in Abbildung 6.2(b)) und der
Sequenzierung festgestellt werden. Diese Beobachtung ist insbe-
sondere in Bezug auf die festgestellte inhomogene Einströmung
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(a) Mischungsverhältnisdynamik für die einzelnen Zündversuche während des
Testlaufs BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2).

(b) Impulsstromdichteverhältnis für die einzelnen Zündversuche während des Test-
laufs BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2).

Abbildung 6.20.: Mischungsverhältnisdynamik und Impulsstrom-
dichteverhältnisdynamik für die einzelnen Zündversuche während
des Testlaufs BKA-LAZ-15-07run1 (LOX/GH2). Die Zeitpunkte
der Laserpulse sind durch schwarze Quadrate dargestellt. Der La-
serpuls, der zur Zündung führte, ist blau hervorgehoben.
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Abbildung 6.21.: Schalldurchgangsparameter für die einzel-
nen Zündversuche während des Testlaufs BKA-LAZ-15-07run1
(LOX/GH2). Die Zeitpunkte der Laserpulse sind durch schwarze
Quadrate dargestellt. Der Laserpuls, der zur Zündung führte, ist
blau hervorgehoben.
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des GOX/LOX in die Brennkammer zu bewerten: Diese räumliche
und zeitliche Asymmetrie der Einströmungseigenschaften hatte so-
mit keine systematische Auswirkung auf die Zeitpunkte der Flam-
menankerung an der Injektorstirnplatte.

6.3.5. Anwendung des 4-Schrittmodells auf die Tests
mit LOX/GCH4

6.3.5.1. Schritt 1: Erzeugung eines laserinduzierten
Plasmas

Die Erzeugung des Laserplasmas konnte für alle Versuche verifi-
ziert werden. Wie auch für die LOX/GH2-Versuche liegen die ma-
ximalen Pulsintensitäten oberhalb der Durchbruchsschwelle (siehe
Tabelle 3.2 und Abb. A.1):

I∗max = 50TW/cm2 > 1,7TW/cm2 >

Ithr(GOX/GCH4;T < 300 K; P > 1,5 bar; 2 < ROF < 10)
(6.20)

6.3.5.2. Schritt 2: Transformation des Plasmas in eine
selbst erhaltende Verbrennungszone

Analog zu den LOX/GH2-Versuchen wird durch die absorbierte
Pulsenergie die notwendige Energie Ev ≈ 20,5∗0,08 bereitgestellt
(siehe Tabelle 4.5), wenngleich eine dedizierte Diagnostik zur ex-
perimentellen Verifizierung des Übergangs fehlt:

Ev ≳ Eabs ·0,08 ≳ 2,2mJ > 0,11mJ >

MIE(GOX/GCH4;T > 200 K; P > 1,5 bar; 2 < ROF < 20)
(6.21)

6.3.5.3. Schritt 3: Ausbreitung der Verbrennungszone

In Abbildung 6.19(b) sind die Zeitpunkte des Druckanstiegs um
∆P = 1,5 bar der dynamischen Drucksensoren dargestellt. Der glo-
bale Druckanstieg innerhalb der Kammer von Injektorplatte zu Dü-
se findet für LOX/GH2 auf kleineren Zeitskalen statt als für LOX/GCH4,
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238 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

während für beide Treibstoffkombinationen der Druckanstieg in-
nerhalb eines Segments maximal ∆ts < 30 µs beträgt.

Das Fehlzündungsszenario mit Plasmaerzeugung (Schritt 1) aber
ohne detektierbarer Flammenausbreitung und Druckaufbau kann
wie auch bei LOX/GH2 im Kontext des Mischungsverhältnis und
der Einströmcharakteristiken betrachtet werden: Für LOX/GCH4-
Zündversuche ohne Rückzündungen durch die Düse eines Versuchs-
laufs ist die ROF-Dynamik in Abb. 6.22(a) dargestellt. Dabei wur-
den die Werte über 10 ms gleitend gemittelt. An der Zeitachse sind
die Zeitpunkte der Laserpulse markiert, die von der optischen Son-
de OP1 detektiert wurden. Die Pulszeitpunkte, die zur Zündung
des entsprechenden Versuchs führten, sind als blaue Quadrate dar-
gestellt. Analog zu der Beobachtung für die LOX/GH2-Versuche
teilen sich die Versuche in erfolgreiche Zündungen (grün, Gruppe
B), nicht erfolgreiche Zündungen (rot, Gruppe A) und zusätzlich in
Versuche, für die ein Verlöschen der Verbrennung auftrat (blau nach
schwarz). Diese drei Gruppen lassen sich durch die ROF-Dynamik
ordnen, die in Abb 6.22(b) schematisch aufbereitet ist: Nicht er-
folgreiche Zündungen überstiegen zu keinem Zeitpunkt Werte von
ROFthr,u,CH4 = 1±0,25. Dieser Wert liegt unter dem theoretischen
ROF für ruhende GOX/GCH4-Gasgemische (siehe Tab. 3.5) von
ROFre f

thr,u,CH4 = 1,3 und ebenso unterhalb des von Liou identifizier-
ten Bereichs von 1,8 < ROF < 2,2 (siehe Abb. 3.12).

Im Vergleich dazu sind die ROF-, J-Zahl- und ζ -Dynamiken ei-
nes weiteren Versuchslaufs in Abb. 6.23 und 6.24 dargestellt, des-
sen Druckverläufe in Abb. 6.8(a) gezeigt sind. Dieser Versuchslauf
beinhaltet Zündtests, bei denen die Laserpulskette verzögert ausge-
löst wurde und zu deren Zeitpunkten ein ROF innerhalb der Zünd-
grenzen vorlag:
Wiederum kann das Intervall für die obere Grenze der J-Zahl mit

(3,99±0,9)≤ Jthr,o,CH4 ≤ (12,99±2,8) (6.22)

angegeben werden. Die minimalen und maximalen Werte für den
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Schwellwert sind dabei der Maximalwert, der zum Zeitpunkt des
zündenden Laserpulses vorlag und dem Minimalwert, für den zum
Zeitpunkt eines Laserpulses keine Zündung realisiert werden konn-
te.

Der untere ROF-Schwellwert (ROF > ROFthr,u,CH4) liegt im In-
tervall von

(1,5±0,22)≤ ROFthr,u,CH4 ≤ (3,2±0,7) (6.23)

und somit im Bereich der ROF-Referenzwerte von Liou. Auch die
Betrachtung von ζthr,CH4 liefert eine obere Grenze mit:

(0,85±0,1)≤ ζthr,o,CH4 < (1,45±0,2) (6.24)

Diese großen Intervalle ergeben sich durch nicht vorhandene Ver-
suchsverläufe, die bis zur Zündung durch einen Laserpuls nicht
schon durch einen vorhergehenden Laserpuls gezündet wurden.

Darüber hinaus ist erkennbar, dass die Laserpulszeitpunkte der
nicht erfolgreichen Zündungen immer oberhalb von ζthr,CH4 ≈ 2 la-
gen, unabhängig davon, wann die Pulskette generiert wurde.

Basierend auf diesen Schwellwertbereichen wurden für den dar-
auf folgenden Versuch die Sequenzierung mit früherer Sauerstoffe-
inströmung realisiert, was zu höherem ROF sowie kleineren J-Zahlen
und ζ -Werten zum Zeitpunkt der Zündung führte. Die Druckver-
läufe für diesen Versuch „BKA–LAZ–15–11run10“ sind in Abb.
6.8(b) dargestellt. Für alle Zündversuche dieses Versuchslaufs konn-
te eine Flammenausbreitung mit Druckanstieg in der Kammer (Schritt
3) sichergestellt werden, wobei es weiterhin zum Verlöschen der
Brennkammer kam. Die entsprechenden ROF-, J-Zahl- und ζCH4-
Dynamiken sind in Abbildungen 6.26 und 6.27 dargestellt und wer-
den im übernächsten Abschnitt diskutiert.

6.3.5.4. Schritt 4: Ankerung der Verbrennungszone

Für die Treibstoffkombination LOX/GCH4 ergaben sich zwei un-
terschiedliche Abfolgen der Flammenankerung an der Injektorstirn-
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platte: Einerseits eine gleichzeitige Ankerung der Flamme auf bei-
den Seiten der Injektorstirnplatte, dargestellt in Abbildung 6.25(a)
und andererseits eine zeitlich asymmetrische Ankerung der Ver-
brennungszone, dargestellt in Abbildung 6.25(b), bei der das Signal
der optischen Sonde 2 mit einer Verzögerung von bis zu 1,1 s an-
stieg. 87 % der erfolgreichen Zündungen zeigten eine gleichzeitige
Ankerung, während 13 % eine asymmetrische Dynamik aufwiesen.

Dieses Ergebnis kann mit der asymmetrischen Einströmung des
Oxidators erklärt werden. Durch diese Asymmetrie wird die Sensi-
tivität der Flammenankerung bei der Treibstoffkombination LOX/GCH4
bezüglich der lokalen Mischungsverhältnisse deutlich. Für eine de-
taillierte Analyse des Vorgangs ist eine transiente Simulation des
Prüfstandversorgungssystems und des Einspritzkopfs notwendig. Ers-
tere ist hierbei Gegenstand aktueller Arbeiten. Das Verlöschen der
Verbrennung und den entsprechenden Druckabfall in der Brenn-
kammer kann auf verschiedene Strömungscharakteristiken zurück-
geführt werden, die im folgenden betrachtet werden.

6.3.5.5. Verlöschen der Verbrennung für LOX/GCH4
Tests

ROF-Dynamik Für die Zündungen mit Verlöschen der Ver-
brennung in Abb. 6.22(a) lässt sich folgende Gemeinsamkeit identi-
fizieren: Diese Versuche verliefen im brennstoffreichen Mischungs-
verhältnisbereich mit ROF<ROFst = 3,99. Zudem zeigten die Ver-
suche ein späteres Verlöschen je größer das maximale ROF vor der
Zündung des jeweiligen Versuchsverlaufs war. Zum Zeitpunkt des
Verlöschens lag das jeweilige ROF unterhalb des ROF Schwell-
werts ROFre f

thr . Der Zeitpunkt des Verlöschens lag bis auf eine Aus-
nahme nach dem Ende der Laserpulskette. Versuchsläufe, die trotz
Unterschreitung des Schwellwerts nicht verloschen, verliefen im
Vergleich dazu oberhalb von ROFst . Die einzige Ausnahme zu die-
ser Regel ist der Versuch, der die untere Grenze von Region B dar-
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stellt: Dieser Versuch verlief im Bereich von ROFthr. Eine Erklä-
rung für diese Abweichung kann aktuell nicht formuliert werden.

Zusammenfassend lässt sich die Hypothese aufstellen, dass die
Sequenzierung der Treibstoffeinströmung und damit die ROF-Dynamik
für LOX/GCH4-Versuche eine signifikante Relevanz für den Zün-
derfolg darstellt. Insbesondere kann durch eine sauerstoffreiche Se-
quenzierung ein kurzzeitiges ROF unterhalb von ROFthr kompen-
siert werden. Eine mögliche Erklärung ist die Anreicherung der
Rezirkulationszonen mit Heißgas, das den Ankerungsprozess der
Flamme trotz geringem ROF unterstützt und ein Verlöschen ver-
hindert. Versuche mit brennstoffreicher Sequenzierung führen da-
gegen zum Verlöschen, wenn ROF unter ROFthr fällt. Auf kleine-
rer Brennkammerskala für einen Einzelkoaxialinjektor mit großen
Rezirkulationszonen innerhalb der Brennkammer konnte der Ein-
fluss von brennstoff- und sauerstoffeicher Sequenzierung auf das
Mischungsverhältnis innerhalb der Rezirkulationszonen numerisch
durch Simulationen von Wohlhüter et al. [WZB16] nachgewiesen
werden.

Aufgrund der fehlenden optischen Zugänglichkeit für den ge-
samten Brennraum oder transienter numerische Simulationen kann
diese Hypothese allerdings nicht abschließend überprüft werden.

CH4-Einströmgeschwindigkeit In Abb. 6.23 sind die ROF-,
J-Zahl- und ζCH4-Dynamiken für die Zündversuche vor Sequenz-
optimierung (’BKA-LAZ-15-11run09’) gezeigt.

Die ROF-Dynamik verdeutlicht, dass es auch dann zum Verlö-
schen der Verbrennung kommt, wenn das ROF innerhalb der Zünd-
grenzen liegt. Die J-Zahl zeigt keinen eindeutigen Schwellwert für
das Verlöschen der Verbrennung. Dagegen kommt es zum Verlö-
schen, wenn ζCH4 ≈ 1 vorliegt. Diese Zeitpunkte sind mit roten
Quadraten gekennzeichnet. Die Zeitpunkte des Verlöschens mit Auf-
treten von Hochfrequenzinstabilitäten sind als violette Quadrate ab-
gebildet (siehe nächster Abschnitt).
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Diese Beobachtungen verdeutlicht die Relevanz der CH4-Ein-
strömgeschwindigkeit nicht nur für den Zündzeitpunkt, sondern auch
für die Stabiliserung der Verbrennungszone innerhalb der Brenn-
kammer.

Impulsstromdichteverhältnis und Verbrennungsinstabili-
täten In Abb. 6.26 und 6.27 sind die ROF-, J-Zahl- und ζ -Dynamiken
für den in Abb. 6.8(b) dargestellten Versuchslauf mit optimiertem
Sauerstoffvorlauf zu dargestellt.

Durch die ROF-Dynamik wird deutlich, dass jeder der Versuchs-
verläufe oberhalb der experimentell bestimmten Schwelle von ROFthr =
1±0,25 und dem Referenzwert von ROFre f

thr = 1,3 verläuft.
Während die Verlöschung ohne hochfrequente Instabilitäten (HF-

Instabilitäten) zwischen ROF = 1,28 und ROF = 2,9 liegt, sind die
Zeitpunkte der Verlöschung mit gleichzeitiger HF-Instabilität über
das gesamte ROF-Intervall der Versuche verteilt. Für die Versuche
ohne Verlöschen wurden Mischungsverhältnisse von ROF > 1,96
bestimmt. Wiederum korreliert die ROF-Dynamik mit der Zeitpunkt
des Verlöschens: Je höher das maximale ROF vor der Zündung ist,
desto später verlischt die Verbrennung.

Die J-Zahlen liegen oberhalb von J = 12,01 für Verlöschungen
ohne HF-Instabilitäten, während diejenigen mit HF-Instabilitäten
über das gesamte J-Intervall verteilt sind. Zugleich liegen die J-
Zahlen der Versuche ohne Verlöschen unterhalb von J = 14,92.

Darüber hinaus kann die ζCH4-Dynamik wiederum als Indika-
tor für Verlöschung ohne HF-Instabilität identifiziert werden: Für
0,81 < ζCH4 < 1,45 kam es zur Verlöschung. Jedoch sind Ver-
suchsläufe mit ähnlichen ζ -Werten ohne Verlöschung vorhanden,
die aber ein höheres ROF aufweisen.

Zusammenfassend lässt sich formulieren, dass ein ROF nahe der
theoretischen, unteren Zündgrenze in Kombination mit Impulss-
tromdichteverhältnissen von über J = 12,01 oder ζCH4 ≈ 1 zum Ver-
löschen der Verbrennung führt, wenn keine HF-Instabilitäten auf-
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treten.
Für drei repräsentative Versuchsverläufe wurde das Auftreten der

HF-Instabilität im Rahmen einer Masterarbeit durch Klein [Kle17]
detailliert untersucht und veröffentlicht [KBH+20]. Dabei konn-
te für diese LOX/GCH4-Zündversuche nachgewiesen werden, dass
eine notwendige, aber nicht hinreichende Bedingung für das Auf-
treten von HF-Instabilitäten die resonante Kopplung von akusti-
schen Moden der LOX-Injektoren mit den Brennkammermoden ist.
Dieser Zusammenhang wurde in der Doktorarbeit von Gröning [Grö17]
formuliert, worin diese Kopplung für stationäre Bedingungen von
LOX/LH2-Versuchen in einer Forschungsbrennkammer am P8 nach-
gewiesen werden konnte. Die Identifikation der bei diesem Prozess
involvierten Interdependenzen und der notwendigen Bedingungen
sind Gegenstand aktueller Forschung.

6.3.6. Externe Zündung durch die Brennkammerdüse

Aufgrund der planmäßigen, verzögerten Aktivierung des Laserzün-
ders wurde in einigen Zündversuchen mit LOX/GCH4 eine Rück-
zündung der Brennkammer durch einen stromab der Düse positio-
nierten Propanbrenner induziert. Dieser ist im Hintergrund in Abb.
6.1(a) zu erkennen. In Abb. 6.8 sind die Zündversuche mit Rück-
zündungen violett dargestellt.

In Abb. 6.28 sind die relativen Druckanstiegszeiten für eine sol-
che Rückzündung durch die Düse dargestellt. Diese zeigen die Ent-
wicklung der Druckwelle von der Düse in Richtung des Injektor.
Der Zeitverzug zwischen dem Druckanstieg in Segment E und Se-
gement B beträgt für alle Rückzündungen 0,06ms < ∆t < 0,11 ms.
Dabei wurden ausnahmslos Druckspitzen von P = 60 bar festgestellt,
die zugleich das obere Limit des Messbereichs der dynamischen
Drucksensoren für diese Tests darstellten. Grund dafür ist vermut-
lich die Kompression der strömenden Treibstoffe von der Düse in
Richtung der Injektorstirnplatte. Die steigenden Ausbreitungsge-
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schwindigkeiten von u−f ≈ 1014 m/s zwischen Segment E zu D auf
u−f ≈ 2290 m/s zwischen Segement C und B lassen auf einen Über-
gang von Deflagration zu Detonation rückschließen.

Dieser Zündvorgang durch eine externe Zündquelle stromab der
Brennkammerdüse wurde im Rahmen dieser Arbeit nicht optimiert,
um Druckspitzen zu vermeiden. Die Dynamik dieses Prozesses ver-
deutlicht jedoch die Herausforderungen, die mit der Anwendung
einer Bodenzündung einhergehen. Gegenwärtig wird dieser techni-
sche Ansatz für das europäische Vulcain® 2.1 Triebwerk als Zünde-
roption erprobt, um Pyroladungen teilweise zu vermeiden [SMM+19].

6.4. Zusammenfassung

In diesem Kapitel wurden die Zündversuche für ein radial inte-
griertes laserbasiertes Zündsystem mit der Forschungsbrennkam-
mer „BKA“ am Forschungs- und Technologieprüfstand P8 des DLR
beschrieben. Diese Versuche wurden für die gasförmigen Brenn-
stoffe Wasserstoff und Methan in Kombination mit gasförmigem
und flüssigem Sauerstoff realisiert. Zur Charakterisierung des Ein-
strömvorgangs wurden vorbereitende Versuche mit flüssigem Stick-
stoff als kryogenem Ersatzmedium durchgeführt, die ein asymme-
trisches Einströmverhalten des zweiphasigen Stickstoffs während
des Massenstromanstiegs zeigten. Aufgrund der Betriebsart des Prüf-
stands wurden vor allem die Auswirkungen der Sequenzierung der
Zündversuche auf den Zündprozess untersucht. Dabei wurden für
beide Treibstoffkombinationen der Zündverzug und der Zündüber-
druck bestimmt. Versuche mit sauerstoffreichem Vorlauf wiesen da-
bei einen geringeren Zündüberdruck auf.

Für eine Abfolge von insgesamt 12 Testläufen mit LOX/GH2
wurde eine Serie von 720 erfolgreichen, konsekutiven Zündversu-
chen ohne Laserzünderausfall oder Fehlzündung realisiert. Ebenso
konnte für LOX/GCH4 nach Sequenzoptimierung mit sauerstoffrei-

244



6.4. Zusammenfassung 245

chem Vorlauf eine Serie von 51 konsekutiven Zünderfolgen erzielt
werden.

Während das Massenstromverhältnis, die J-Zahl und wasserstoff-
seitigen Durchströmungseigenschaften der Injektoren für die aus-
bleibende Ausbreitung der Verbrennungszone der LOX/GH2-Versuche
als relevante Parameter identifiziert werden konnten, kam es nicht
zum Verlöschen der Verbrennung nach Ankerung an der Injektorstirn-
platte. Für die LOX/GCH4-Versuche ergibt sich dagegen ein di-
versifizierteres Bild: Wiederum konnten die drei oben genannten
Kennzahlen als relevante Parameter für eine erfolgreiche Ausbrei-
tung der Verbrennungszone identifiziert werden, sowie Schwell-
werte angegeben werden. Zusätzlich kam es jedoch auch zum Ver-
löschen der Verbrennung in Funktion dieser Parameter und zu hoch-
frequenten Brennkammerinstabilitäten, die ebenfalls zur Verlöschung
der Verbrennung führten.

Die asymmetrischen Ankerungszeitpunkte der Verbrennungszo-
ne für unterschiedliche Orte an der Injektorstirnplatte für LOX/GCH4-
Versuche entsprechen der räumlich asymmetrischen Einströmung
des LOX und verdeutlichen die Sensitivität dieser Treibstoffkombi-
nation in Bezug auf die ROF-Dynamik. Darüber hinaus konnte das
Auftreten von Rückzündungen der Brennkammer durch die Düse
und dessen Druckdynamik dokumentiert werden. Diese Ergebnisse
verdeutlichen die Sensitivität von LOX/GCH4 bezüglich des Zünd-
prozesses und der Stabilisierung der turbulenten Verbrennung für
koaxiale Scherinjektoren in Raketenbrennkammern.
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R
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(a) ROF-Verläufe für LOX/GCH4-Versuche

(b) Schematische Darstellung der ROF-Verläufe für LOX/GCH4-Versuche

Abbildung 6.22.: ROF-Verläufe und deren schematisierte Darstel-
lung für LOX/GCH4-Versuche ohne Rückzündungen durch die Dü-
se (’BKA-LAZ-15-11run7’). Rot: keine Zündung; grün: erfolgrei-
che Zündung; blau: Zündung mit Verlöschung.
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(a) ROF-Verläufe des Testlaufs ’BKA-LAZ-15-11run9’ ohne Rückzündungen

(b) Impulsstromdichteverhältnis J des Testlaufs ’BKA-LAZ-15-11run9’ ohne
Rückzündungen

Abbildung 6.23.: Zündungsrelevante Parameter des Testlaufs
’BKA-LAZ-15-11run09’ (LOX/GCH4) ohne Rückzündungen.
Schwarze Quadrate: Laserpulse; blaue Quadrate: Laserpuls, der zur
Zündung führte; rote Quadrate: Verlöschzeitpunkt der Verbrennung
ohne hochfrequente Instabilitäten; violette Quadrate: Verlöschzeit-
punkt der Verbrennung mit hochfrequenten Instabilitäten.
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Abbildung 6.24.: Schalldurchgangsparameter für die einzel-
nen Zündversuche während des Testlaufs BKA-LAZ-15-11run9
(LOX/GCH4). Schwarze Quadrate: Laserpulse; blaue Quadrate:
Laserpuls, der zur Zündung führte; rote Quadrate: Verlöschzeit-
punkt der Verbrennung ohne hochfrequente Instabilitäten; violette
Quadrate: Verlöschzeitpunkt der Verbrennung mit hochfrequenten
Instabilitäten.

248



6.4. Zusammenfassung 249

(a) Symmetrische Ankerung der Verbrennungszone an der Injektorstirnplatte.

(b) Asymmetrische Ankerung der Verbrennungszone an der Injektorstirnplatte

Abbildung 6.25.: Unterschiedliche Dynamik der Ankerung der
Verbrennungszone an der Injektorstirnplatte für die Versuche mit
LOX/GCH4. Die Daten I(ti) sind über 1 ms gleitend gemittelt:
I(ti) = ∑

i+49
j=i−50 I(t j)/100. Die Laserpulse sind daher als vertikale

schwarze Linien hinzugefügt worden.
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(a) ROF-Verläufe des Testlaufs ’BKA-LAZ-15-11run10’

(b) Impulsstromverhältnisverläufe des Testlaufs ’BKA-LAZ-15-11run10’

Abbildung 6.26.: ROF-Verläufe und deren Impulsstromdich-
teverhältnisverläufe des Testlaufs ’BKA-LAZ-15-11run10’
(LOX/GCH4). Schwarze Quadrate: Laserpulse; blaue Quadra-
te:Laserpuls, der zur Zündung führte; rote Quadrate: Verlöschen
der Verbrennung ohne hochfrequente Instabilitäten; violette
Quadrate: Verlöschen der Verbrennung mit hochfrequenten Insta-
bilitäten.
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6.4. Zusammenfassung 251

Abbildung 6.27.: Schalldurchgangsparameter für die einzel-
nen Zündversuche während des Testlaufs BKA-LAZ-15-11run10
(LOX/GCH4). Schwarze Quadrate: Laserpulse; blaue Quadra-
te:Laserpuls, der zur Zündung führte; rote Quadrate: Verlöschen der
Verbrennung ohne hochfrequente Instabilitäten; violette Quadrate:
Verlöschen der Verbrennung mit hochfrequenten Instabilitäten.
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252 6. Laserzündung einer Forschungsbrennkammer

Abbildung 6.28.: Zeitpunkte der Druckanstiege in µs der dynami-
schen Drucksensoren um ∆P = 1,5 bar bezogen auf den Anstiegs-
zeitpunkt des ersten Drucksensors für einen LOX/GCH4 Zündver-
such mit Rückzündung durch die Düse.
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7. Zusammenfassung und
Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurde die laserbasierte Zündung von
kryogenen Raketenbrennkammern für die Treibstoffkombinationen
LOX/GH2 und LOX/GCH4 untersucht.

Nach der Einführung in das Themenfeld und Literaturstudie zum
Thema, wurden vier erfolgskritische, konsekutive Phasen des La-
serzündprozesses herausgearbeitet und deren Bedingungen beschrie-
ben: Die Erzeugung eines laser-induzierten Plasmas, die Entwick-
lung einer selbsterhaltenden Verbrennungszone, die Ausbreitung
dieser Zone im Strömungsfeld der Brennkammer und die anschlie-
ßende Stabilisierung und Ankerung der Verbrennungszone an den
Injektoren. Anschließend wurden Integrationsoptionen von Laser-
zündsystemen in Raketenbrennkammern formuliert und diskutiert.

Um den Anteil der absorbierten Laserpulsenergie durch die Treib-
stoffe am Ort der Zündung zu bestimmen, wurde ein eindimen-
sionales, zeitabhängiges Modell zur Berechnung der freien Elek-
tronendichte auf ein zweidimensionales Gitter übertragen. Dieses
Modell konnte durch den Vergleich mit publizierten experimentel-
len Resultaten bewertet und auf das in dieser Arbeit verwendete
Lasersystem und gasförmige Treibstoffe angewendet werden. Dies
ermöglichte die Bestimmung des Energieeintrags in Funktion der
Laserpulsenergie und der räumlichen Treibstoffverteilung. Auf Ba-
sis dieser Ergebnisse konnte die Positionierung des laserinduzier-
ten Plasmas in der Scherschicht der Treibstoffe optimiert werden,
um die verfügbare Laserpulsenergie in Bereichen mit zündfähigem
Treibstoffgemisch zu maximieren.
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254 7. Zusammenfassung und Ausblick

Die experimentellen Aspekte der vorliegenden Arbeit teilen sich
einerseits in Grundlagenuntersuchungen am Prüfstand M3.1 des
DLR Instituts für Raumfahrtantriebe an einer optisch zugänglichen
Modellbrennkammer, repräsentativ für ein RCS-Triebwerk, und an-
dererseits in Technologietests an einer Brennkammer mit einem
Einspritzkopf mit 15 Koaxialinjektoren am Europäischen Forschungs-
und Technologieprüfstand P8 des gleichen Instituts. Die zwei ver-
wendeten, miniaturisierten und diodengepumpten Lasersysteme wur-
den in allen Tests direkt an der Brennkammerwand angebracht und
die Laserpulse mit einem radial integrierten optischen Tubus in den
Brennraum eingekoppelt und fokussiert. Dabei wurden Pulsketten
von 12 bzw. 20 Einzelpulsen mit ca. 20 ms Pulsabstand erzeugt.

Für die RCS-Brennkammertests wurden ein Einspritzkopf mit
fünf Scherkoaxialinjektoren sowie ein Einspritzkopf mit Treibstoffe-
inströmung durch eine poröse Platte genutzt. Der Versuchsaufbau
erlaubte durch laterale Fenster in der Brennkammer die Visualisie-
rung des Zündvorgangs durch kombinierte Schlieren- und Chemi-
limuneszensaufnahmen mittels Hochgeschwindigkeitskameras. Da
eine potentielle Anwendung der Laserzündung in Oberstufentrieb-
werken die Zündung in großen Flughöhen einschließt, wurden Tests
in Grobvakuumbedingungen in der Brennkammer vor Einspritzung
der Treibstoffe realisiert. Der geringe Druck führte zu schlagver-
dampfendem Sauerstoff und Überschallströmungen des Brennstoffs,
die den Zünderfolg vom Zündort abhängig machten.

Für die koaxiale Einspritzung der Treibstoffe LOX/GH2 wurde
neben der Zündung durch laser-induzierten Gasdurchbruch (LPI)
an unterschiedlichen Orten innerhalb der Brennkammer auch die
Zündung durch Ablation (LAI) an Ablationselementen aus zwei un-
terschiedlichen Kupferlegierungen untersucht. Für beide Konzep-
te wurden die Zündzuverlässigkeit sowie die minimalen Pulsener-
gien (MPE-I) in Abhängigkeit der Position des Zündplasmas und
des Ablationsmaterials bestimmt. Dabei wurden für LAI unabhän-
gig von den verwendeten Legierungen mit 1,7 Millijoule kleinere
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MPE-I bestimmt als für LPI mit 2,6 Millijoule. Für die letztge-
nannte Konfiguration fällt die MPE-I mit wachsendem Abstand zur
Injektorstirnplatte, was auf die bessere Durchmischung der Treib-
stoffe und die reduzierten Strömungsgeschwindigkeiten zurückge-
führt werden kann. Mit Ausnahme des injektornächsten Zündortes
konnte mit der zur Verfügung stehenden maximalen Laserpulsener-
gie von 33,2 Millijoule die Zündung der Brennkammer unabhän-
gig vom Zündort sichergestellt werden. Neben der minimal not-
wendigen Pulsenergie wurde die Flammenausbreitung und Druck-
entwicklung in der Brennkammer charakterisiert, die entscheidend
vom Ort der Zündung abhängt.

Für die Brennstoffeinspritzung durch eine poröse Platte wurde
neben der Treibstoffkombination LOX/GH2 auch die Kombinati-
on LOX/GCH4 untersucht. Für beide Kombinationen wurden Tests
unter Boden- als auch Höhenbedingungen getestet und jeweils die
minimalen Pulsenergien bestimmt. Für die Treibstoffkombination
LOX/GCH4, Höhenbedingungen und der Energiedeposition nahe
der Injektorstirnfläche konnte mit der zur Verfügung stehenden La-
serpulsenergie keine Zündung erreicht werden. Für Bodenbedin-
gungen lagen die MPE-I für beide Treibstoffkombination bei 1,7
Millijoule, während die Höhenbedingungen zu signifikant höheren
MPE-I für LOX/CH4 führten. Dieser Effekt ist insbesondere auf
die engeren Zündgrenzen und die durch die optischen Diagnosti-
ken verifizierte, langsamere Flammenausbreitungsgeschwindigkeit
von LOX/GCH4 verglichen mit LOX/GH2 zurückzuführen.

Für die Zündung einer Hauptbrennkammer an der Startrampe
oder Anwendungen bei der die Treibstoffeinspritzung vor Zündung
ein Druckniveau oberhalb von 1 bar induziert, wurde die Laserzün-
dung an einem Versuchsträger am Europäischen Forschungs- und
Technologieprüfstand P8 des DLR erprobt. Für diese Brennkammer
wurden die Treibstoffkombinationen LOX/GH2 und LOX/GCH4
getestet. Die Fokusebene des Laserzünders lag dabei in der Scher-
schicht eines Koaxialinjektors des wandnächsten Injektorrings. Bei
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256 7. Zusammenfassung und Ausblick

diesen Versuchen wurden die Auswirkungen der Zündungssequen-
zierung und der Positionierung des Zündplasmas auf den Zünder-
folg, den Zündüberdruck, den Zündverzug und die Druckausbrei-
tung innerhalb der Brennkammer charakterisiert. Für die Treibstoff-
kombination LOX/GH2 wurden insgesamt 1314 individuelle laser-
basierte Zündtests und für LOX/GCH4 259 individuelle laser-basierte
Zündtests durchgeführt.

Für die LOX/GH2 konnte das Massenstromverhältnis, das Im-
pulsstromdichteverhältnis und die wasserstoffseitige Durchströmungs-
eigenschaften der Injektoren als limitierender Faktor für eine er-
folgreiche Zündung identifiziert werden. Der Zündverzug von 70
Mikrosekunden zwischen Laserplasma und Durckanstieg um 1 bar
ist signifikant kürzer für LOX/GH2 als der Zündverzug von 200
Microsekunden für LOX/GCH4. Der Zündüberdruck ist stark von
der Sequenzierung und dem Zündzeitpunkt abhängig. Durch eine
angepasste Sequenzierung konnte für 720 konsekutive LOX/GH2
Versuche die zuverlässige Zündung sichergestellt werden. Nach er-
folgreicher Ausbreitung der Verbrennungszone in der Brennkam-
mer, kam es für die LOX/GH2 Versuche nicht zum Verlöschen der
Verbrennung.

Für die Treibstoffkombination LOX/GCH4 war dagegen eine sau-
erstoffreiche Sequenzierung notwendig, um ein Verlöschen oder
Ausblasen der Verbrennung zu verhindern. Zusätzlich wurden hier-
zu die Schwellwerte für das Massenstromverhältnis, das Impulss-
tromdichteverhältnis und die methanseitige Durchströmungseigen-
schaften der Injektoren bestimmt. Trotz dieser sequenziellen Op-
timierung konnte für die LOX/GCH4-Versuche das Auftreten von
hochfrequenten Verbrennungsinstabilitäten während des Zündpro-
zesses und anschließendem Verlöschen der Verbrennung nicht ver-
hindert werden. Hierfür konnte die resonante Kopplung der Strö-
mungseigenschaften innerhalb der Injektoren und der Brennkam-
mer als notwendige Bedingung identifiziert werden. Im Kontext
der aktuell diskutierten Optionen für LOX/LCH4-Triebwerke der
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zukünftigen Trägersysteme in Europa [IGR+17] stellen diese Er-
kenntnisse zur Verbrennungsdynamik während des Zündprozesses
eine wichtige Grundlage für weitere Forschungsaktivitäten dar.

Insgesamt hat sich trotz des zeitlich und räumlich lokalisierten
Energieeintrags die in dieser Arbeit präsentierte Integration der la-
serbasierten Zündmethode als zuverlässige Technologie beim Ein-
satz an unterschiedlichen Raketenbrennkammerprüfständen unter
Boden- und Höhenbedingungen für LOX/GH2 erwiesen. Gleiches
gilt für LOX/GCH4 bei optimierter Sequenzierung der Treibstoff-
versorgung.

Ausblick Aktuell wird das in dieser Arbeit eingesetzte Laserzünd-
system für das LOX/LNG Demonstratortriebwerk LUMEN des DLR
am P8 erprobt, während ArianeGroup ein ähnliches Zündsystem im
Auftrag der ESA an einem Demonstratortriebwerk mit LOX/LH2
[FMK+19] getestet hat. Die technologische Entwicklung von La-
serzündern für den Raumfahrtbereich hat in den letzten fünf Jahren
in Europa und Russland eine hohe Dynamik erfahren. Gleichzeitig
ist jedoch eine Verwendung in Flugsystemen noch nicht absehbar.

Für Prüfstandsanwendungen stellt die laserbasierte Zündung gleich-
zeitig erweiterte Diagnostikmöglichkeiten innerhalb des Brennraums
zur Verfügung: So kann das erzeugte Laserplasma neben der Zün-
dung auch zur laserinduzierten Spektroskopie (LIBS) verwendet
werden [SBO18]. Zudem eignet sich die zeitlich und räumlich prä-
zise definierte Zündung als Randbedingung für numerische Unter-
suchungen zur Verifizierung von Vergleichsrechnungen.

Zukünftige Forschungsfragestellungen sollten sich auf die An-
wendung der Laserzündungsprozesses auf die Kombinationen LOX/LH2,
LOX/LCH4 und LOX/LNG beziehen, da in der vorliegenden Arbeit
nur gasförmige Brennstoffe untersucht wurden. Für Wiederzündbe-
dingungen für die sowohl Brennstoff als auch Oxidator als zweipha-
sige oder flüssige Phase zum Zündzeitpunkt vorliegen, kann sich
die Zünddynamik ändern oder die notwendige Laserpulsenergie er-
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258 7. Zusammenfassung und Ausblick

Versuchskonfiguration
MPE-I Pulslänge

maximale
Leistung

[mJ] [ns] [kW]
demonstrierter Transport
durch Faser [DRY14]
(kagome type hollow core
photonic crystal fiber)

30 30 1879

Pentainjektor, LOX/GH2,
Höhenbed., LAI2

1,7 2,3 1389

API, Konfig. 1
(LOX/GH2, Bodenbed.), L1

1,7 2,3 1389

API, Konfig. 1
(LOX/GH2, Bodenbed.), L2

1,7 2,3 1389

API, Konfig. 2
(LOX/GH2, Höhenbed.), L2

1,7 2,3 1389

API, Konfig. 3
(LOX/GCH4, Bodenbed.), L1

0,8 2,3 654

API, Konfig. 3
(LOX/GCH4, Bodenbed.), L2

1,7 2,3 1389

Tabelle 7.1.: Vergleich der experimentell bestimmten minimalen
Pulsleistungen und der maximalen fasertransportierten Pulsleistung
von Dumitrache et al. [DRY14].

höhen. Zu dieser Randbedingung kann es beispielsweise bei der
Wiederzündung eines Oberstufentriebwerks kommen, nachdem der
Einspritzkopf durch den vorherigen Betrieb stark abgekühlt wurde.
Die experimentell bestimmten minimalen Zündenergien und daraus
ableitbaren Laserpulsleistungen liegen im Bereich des faserbasier-
ten Laserpulstransports, der für das Verteilen („Multiplexing“) der
Laserpulse eines zentralen Lasersystems notwendig ist (siehe Kon-
figuration (a) in Abb. 3.17): Joshi et al. [JWY12] demonstrierten
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den Transport von Pulsenergien von Ep = 25 mJ in 50 Nanosekun-
den und Dumitrache et al. [DRY14] beschrieben den erfolgreichen
Transport von Ep = 30 mJ in 30 Nanosekunden bei einer Strahlgüte
von M2 = 1,4. Der Vergleich in Tabelle 7.1 belegt daher die Mög-
lichkeit der Entwicklung von faserbasierten Zündlaserarchitekturen
mit Hochenergiefasern. Diese Zünderarchitektur stellt eine einfa-
chere Integration des Lasersystems in bestehende Triebwerksarchi-
tekturen entfernt von großen Temperaturgradienten und Struktur-
vibrationen nahe des Einspritzkopfes in Aussicht. Gleichzeitig er-
öffnet eine solche Anwendung die Nutzung eines Lasers für meh-
rere Brennkammern oder eine Multipunktzündung innerhalb einer
Brennkammer. Als mögliche Anwendung kommen Trägersysteme
mit mehreren identischen Brennkammern in Betracht, wie sie für
das Trägersystem Ariane Next mit sieben Prometheus-Triebwerken
in der Hauptstufe diskutiert wird [IGR+17].

Auf Basis der identifizierten MPE, deren Untersuchung durch
das ESA Forschungsprojekt „Laser ignition technology“ ermög-
licht wurde, wird derzeit die faserbasierte Laserzündtechnologie im
Rahmen eines weiteren Forschungsprojektes der ESA unter Leitung
des DLR in Kooperation mit Silicon Austria Labs (bis 2019: CTR
AG) und ArianeGroup weiterentwickelt.
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A. Anhang

A.1. Minimale Pulsenergie zum
dielektrischen Gaszuammenbruch
(MPE-B) in Abhängigkeit des Drucks,
Temperatur und Mischungsverhältnis

Die Schwellwerte des dielektrischen Gaszuammenbruchs (Ithr) und
die entsprechenden minimalen Pulsenergien (MPE-B) in Abhän-
gigkeit des Drucks, der Temperatur und des Mischungsverhältnis
sind in Abb. A.1 und A.3 gegeben.
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(a) GOX/GH2, 200K

(b) GOX/GH2, 300K

Abbildung A.1.: Schwellwert des dielektrischen Gaszuammen-
bruchs (Ithr) in [TW/cm2] in Abhängigkeit des Drucks, Temperatur
und Mischungsverhältnis für GH2
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(a) GOX/GCH4, 200K

(b) GOX/GCH4, 300K

Abbildung A.2.: Schwellwert des dielektrischen Gaszuammen-
bruchs (Ithr) in [TW/cm2] in Abhängigkeit des Drucks, Temperatur
und Mischungsverhältnis für GCH4

297



298 A. Anhang

(a) GOX/GH2, 200K

(b) GOX/GH2, 300K

Abbildung A.3.: Minimale Pulsenergie zum dielektrischen Gas-
zuammenbruch (MPE-B) in [mJ] in Abhängigkeit des Drucks,
Temperatur und Mischungsverhältnis für GH2
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(a) GOX/GCH4, 200K

(b) GOX/GCH4, 300K

Abbildung A.4.: Minimale Pulsenergie zum dielektrischen Gas-
zuammenbruch (MPE-B) in [mJ] in Abhängigkeit des Drucks,
Temperatur und Mischungsverhältnis für GCH4
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A.2. Energie um ein inhomogenes Volumen
auf Selbstzündtemperatur zu bringen

Abbildung A.5 zeigt die Energie um ein Volumen der Treibstoffe
auf die Selbstzündtemperatur zu bringen als Funktion von Tempe-
ratur und Druck nach Gleichung 3.28. Die Stufe ergibt sich durch
die latente Energie des LOX in Abhängigkeit des Drucks. Dabei
ist das Gesamtvolumen der Energiedeposition als Kegelstumpf mit
Höhe 1 mm und Radius r1 = w0 sowie r2 = 2 ·w0 angenommen
worden, sowie Vf =VO = 0,5 ·V .

Abbildung A.5.: Notwendige Energie, um das Volumen eines inho-
mogenen Gemisches auf Selbstzündtemperatur anzuheben
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A.3. Modenverteilung für den Vergleich von
Experiment und Modell

Abbildung A.6 zeigt den Vergleich der radial segmentierten Pul-
sprofile in Vakuum in Experimenten von Lorenz et al. [LBH+15]
und der in dieser Arbeit verwendeten Profile.
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(a) Experimentell bestimmte, radial segmentier-
te Pulsprofile in Vakuum.
Reprinted with permission from [LBH+15], The
Optical Society (OSA).

(b) Für die Vergleichsmessungen verwendete, radial segmentierte
Pulsprofile in Vakuum.

Abbildung A.6.: Vergleich der radial segmentierten Pulsprofile in
Vakuum in Experimenten von Lorenz et al. [LBH+15] und der in
dieser Arbeit verwendeten Profile.
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A.4. Verifizierung der Schlierenaufnahmen
mittels Strahlausbreitungsroutine

Um die aufgezeichneten Schlierenabbildungen besser interpretie-
ren zu können, wurde ein Strahlausbreitungsroutine programmiert,
mit der die Intensitätsverläufe der Aufnahmen siumliert und mit den
Aufnahmen aus den Versuchen verglichen werden können. Der Pro-
grammablauf ist in Abb. A.7 verdeutlicht: Auf Basis der Hypothe-
se zur Medienverteilung sowie deren Temperatur- und Druckvertei-
lung wird mit Hilfe des Programms Refprop [LHM10] die relative
Permittivität εr des Mediums bestimmt, dessen Berechnungsmetho-
de wiederum auf [HL05] beruht. Daraus wird die Brechungsindex-
verteilung n(⃗x) =

√
εr (⃗x) bestimmt. Für die Verbrennungszone und

die Heißgasphase wurden die Werte auf Basis der Dichte bestimmt
durch die Clausius-Mosotti-Beziehung 5.1. Durch dieses Vorgehen
wurde die Dispersion der relativen Permittivität vernachlässigt, die
Abweichung der so bestimmten Werte liegt hierbei unter 15% für
H2 [Cor65] und O2 [Lid04] für tabellierte Werte bei Standardum-
gebungsbedingungen und λ = 546 nm.

Die räumliche Brechungsindexverteilung wird unter der Annah-
me einer radialymmetrischen Einspritzung modelliert. Die Strahl-
ausbreitung wird anschließend auf Basis des Snelliusschen Bre-
chungsgesetzes iterativ bestimmt. Durch diese Routine wird der
Weg der Lichtstrahlen beim Durchgang duch das Medium mit ver-
schiedenen Startpunkten berechnet und der Ort sowie der Ablenk-
winkel bei Erreichen des Rands des Berechnungsbereichs bestimmt.
In Abb. A.9 ist die Medienverteilung der 4 verschiedenen Zonen mit
ausgewählten Strahlen für die obere Hälfte eines Koaxialinjektors
mit einer geankerten Flamme an der LOX-Injektorspitze abgebil-
det. Die Brechngsindizes der 4 Bereiche LOX-Kern (n1), Verbren-
nungszone (n2), GH2-Strahl (n3) sowie der umgebenden Heißgas-
phase (n4) sind in Tabelle A.1 gegeben. Die Strahlen fallen von
links parallel zur Abszisse ein. Die Linenarten entsprechen dem
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Domaine Name Temperatur Druck (n-1)·104

[K] [bar] [-]
LOX-Kern n1 90 2 2198
Verbrennungszone n2 3800 2 1
GH2-Strahl n3 200 2 7
Heißgasphase n4 1600 2 3

Tabelle A.1.: Stoffeigenschaften der vier Bereiche zur Simulation
der Schlierenaufnahmen

Vorzeichen des Winkels beim Verlassen des Berechnungsbereichs:
Durchgezogenen Linien entsprechen einem Winkel von β = 0 zur
Abzisse, punktierte Linien einem positiven Winkel β > 0 und ge-
strichelte Linien einem negativen Winkel β < 0. Durch die Winkel
kann ein Linienprofil des Schlierenbild nachgebildet werden, indem
negative Winkel und Strahlen mit LOX-Durchgang als Detektorsi-
gnal A(y) = 0 identifiziert werden. Positive Winkel werden mit dem
Detektorsignal:

A(y) = Θ(β (y)) ·β (y)

identifiziert. Darin ist Θ die Heaviside-Funktion. Der Vergleich des
Graustufenprofils in Abb. A.9 mit dem Ergebnis der Detektorsimu-
lation A(y) ist in Abb. A.10 gezeigt. Der qualitative Verlauf gibt die
asymmetrischen Abbildung der Schlierenaufnahmen wieder.
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Abbildung A.7.: Strahlausbreitungsroutine

Abbildung A.8.: Strahlausbreitung durch das halbe Brechungsin-
dexfeld eines Koaxialinjektors mit ankernder Verbrennungszone.

305



306 A. Anhang

Abbildung A.9.: Ausschnitt des Schlierenbilds und Markierung des
Linienprofils in Abb. A.10

Abbildung A.10.: Vergleich der Grauwerte der Schlierenaufnahmen
und der simulierten Schlierenaufnahme auf Basis der Strahlausbrei-
tung.
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A.5. Verfügbare Laserpulsenergien und
Strahlqualität

Die für den CTR Laser HiPoLas Gen IV in Kombination mit den
verwendeten ND-Filtern verfügbaren Laserpulsenergien sind in Ta-
belle A.2 angegeben. Diese Energien sind hinter der Fokussierungs-
linse des optischen Tubus bestimmt worden. Aufgrund der Bauart
des Lasers ist die Beschreibung des Strahlprofils durch einen räum-
lichen und zeitlichen Gausschen Puls nicht präzise (siehe räumli-
ches Pulsprofil in Abb. 5.16). Da die Zusammenbruchsschwellen
Itheo
thr in Tabelle 3.2 für die verwendeten Gase durch Phuoc [Phu00a]

jedoch für Laserpulse mit M2 ≈ 1 bestimmt wurden, ist ein Ver-
gleich der maximalen Laserpulsintensitäten im Experiment mit die-
sen Referenzwerten kritisch. Um dennoch eine Vergleichbarkeit her-
zustellen, wurde für den CTR Laser HiPoLas Gen IV in O2-Atmosphäre
bei Standardbedingungen die MPE-B bestimmt und ein modifizier-
ter M2,∗-Wert berechnet, sodass die Intensität IHiPoLas

thr (M2,∗) nach
Gleichung 3.9 dem Referenzwert Itheo

thr entspricht:

IHiPoLas
thr (M2,∗)≈ Itheo

thr = 2,50 TW/cm2

Dieser Ansatz ergibt M2,∗ = 1,2 und wird in der Berechnung der
modifizierten, maximalen Laserpulsintensitäten I∗max verwendet.
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Transmissionsgrad Pulsenergie Ep [mJ]
Filter #1 Filter #2 #1 ∧ #2 theoretisch gemessen
0,1 0,1 0,01 0,3 0,3±0,1
0,1 0,25 0,025 0,8 0,9±0,1
0,1 0,5 0,05 1,7 1,7±0,2
0,25 0,25 0,0625 2,1 2,4±0,2
0,1 0,75 0,075 2,5 2,6±0,2
1 0,1 0,1 3,3 3,5±0,2
0,25 0,5 0,125 4,2 4,9±0,2
0,25 0,75 0,1875 6,2 6,2±0,3
0,5 0,5 0,25 8,3 9,9±0,4
0,5 0,75 0,375 12,5 14,5±0,5
1 0,5 0,5 16,6 17,9±0,6
0,75 0,75 0,5625 18,7 21,8±0,6
1 0,75 0,75 24,9 25,8±0,8
- - - 33,2 33,2±0,8

Tabelle A.2.: Einstellbare Laserenergien durch die Kombination
von zwei Neutraldichtefiltern.
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A.6. Ausbreitungsgeschwindigkeiten
Die Ausbreitungsgeschwindigkeiten der Flammenfront sind für den
API und Zündort L1 in Abb. A.11 und für Zündort L2 in Abb. A.12
dargestellt. Die Flammenausbreitungsgeschwindigkeit für die Kon-
figurationen 3 mit Zündort L1 bei fehlgeschlagener Zündung ist in
Abb. A.13 gezeigt.
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Abbildung A.11.: Vergleich der Ausbreitungsgeschwindigkeiten in-
nerhalb der Brennkammer
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Abbildung A.12.: Vergleich der Ausbreitungsgeschwindigkeiten in-
nerhalb der Brennkammer
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Abbildung A.13.: Flammenausbreitungsgeschwindigkeit für die
Konfigurationen 3 mit Zündort L1 bei fehlgeschlagener Zündung.
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A.7. Degradation der Linse
Die Degradation der Fokuslinse durch die LOX/CH4-Versuche am
Prüfstand P8 ist in Abb. A.14 dargestellt. Bild A zeigt den Zustand
vor, Bild B nach den 259 Zündversuchen. Die Ablagerungen in-
duzierten eine Reduktion der transmittierten Laserpulsenergie von
(8±2)%.

Abbildung A.14.: Degradation der Fokuslinse durch die LOX/CH4-
Versuche am Prüfstand P8. Bild A: vor dem ersten Versuchslauf mit
LOX/GCH4. Bild B: nach Kampagnenende

A.8. Einströmungstests der BKA mit LN2
Die über 50 ms gemittelten Bilder des Einströmungstests der BKA
mit LN2 sind in Abb. A.15 zu sehen.
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Abbildung A.15.: Über 50 ms gemittelte Aufnahmen der LN2-
Einströmungstests im LOX-Verteilsystem der BKA. Die Zeitinter-
valle über den einzelnen Bildern sind in Millisekunden angegeben.
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