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Aufgabenstellung/Scope of Work II

Il Aufgabenstellung/Scope of Work

Mit dem Terra-Novae-Programm hat_die European Space Agency (ESA) eine Roadmap fir
den Zeitraum 2025-2030 vorgestellt [[l]. Ein Fokus liegt auf der robotischen Erkundung des
Sonnensystems. In diesem Rahmen wurde eine Konzeptstudie zu einem Large European Logi-
stics Lander (EL3) durchgefiihrt, der auf dem Mond vielseitig einsetzbar sein soll. Als mégliche
Einsatzszenarien werden Probenriickfithrungen, Versorgungslieferungen fiir Astronaut*innen,
In-Situ-Ressourcennutzung und Aufgaben wie Lieferung von Equipment zur Energieerzeugung
und Produktion untersucht.

Mit einem kiirzlich ausgeschrieben Invitation to Tender (ITT) mochte die ESA die experimen-
telle Untersuchung eines zum Lander-Konzept passenden Aerospike-Triebwerks mit gekiirzter
Diise fordern. Als Anforderungen werden die Treibstoffkombination LOX/LCH, und ein Schub
von 25-30 kN angegeben, der um den Faktor 5 drosselbar sein soll. Als Zwischenschritt ist der
Test eines Demonstrators in der Schubklasse 5-6 kN moglich. Fiir die Brennkammer soll auf
bereits entwickelte Konzepte zuriickgegriffen werden. Das bedeutet mit groler Wahrscheinlich-
keit eine axial ausgerichtete Brennkammer, deren anschlieBende Diise eine dementsprechende
Geometrie aufweisen wird. Da Aerospikediisen mit einem Brennkammer-Cluster die Kiithlung,
Fertigung und Schubreduktion vereinfachen, soll die Moglichkeit eines Clusters zumindest be-
trachtet werden.

Im Rahmen der Bachelorarbeit soll zunéchst das typische Missionsszenario fiir den Anflug unter-
sucht und daraus der Antriebsbedarf bestimmt werden. Als erstes werden drei generische Trieb-
werke mit klassischer Glockendiisenkonfiguration und verschiedenen Expansionsverhéltnissen
hinsichtlich ihres Schub/Masse-Verhéltnisses untersucht. Dies dient dem spater bewertenden
Vergleich. Im néchsten Schritt wird ein Set von vergleichbaren gekiirzten idealen Aerospike-
Diisen entworfen und sowohl ihr Schub/Masse-Verhéltnis, als auch der Gesamttreibstoffbedarf
untersucht. Der durch die Stirnfliche (Base) zu erzielende Schubgewinn soll berticksichtigt
werden. Kithlungskonzepte sollen aufler Acht gelassen werden. Anschliefend wird ein Set von
gekiirzten nicht idealen Aerospike-Diisen untersucht. Dazu wird der Durchmesser der Diise er-
hoht. Im Gegensatz zu aus der Literatur bekannten Aerospike-Diisen weisen diese Diise keine
»opitzen® auf, was zu einer vergroferten Stirnflache (Base) fithrt. Auch hier wird sowohl das
Schub/Masse-Verhaltnis, als auch der Gesamttreibstoffbedarf untersucht.

Abschlieflend sollen die drei verschiedenen Diisenkonfigurationen hinsichtlich ihrer jeweiligen
Gesamtmasse und ihres jeweiligen Treibstoffbedarfs verglichen werden. Mogliche Nutzlastande-
rungen sollen bewertet und eine Empfehlung abgeleitet werden.
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With the Terra-Novae program the European Space Agency (ESA) presented their roadmap
for the timeframe 2025-2030 [[l]. One priority is the robotic exploration of the solar system. In
this frame, a concept study about the European Large Logistics Lander (EL3) was conducted,
which should be able to fulfill multiple tasks on the moon. Potential mission scenarios are sam-
ple return missions, supply missions for astronauts, in situ resource utilization and tasks such
as delivery of equipment for power generation and production.

ESA recently published an Invitation to Tender (ITT), which has the goal to develop an aeros-
pike engine with truncated spike, that suits the lunar lander application. For the requirements
the propellant combination LOX/LCH, and a thrust of 25-30 kN, which should be throttable
about a factor of 5, are named. As an intermediate step, the testing of a 5-6 kN breadboard
engine is intended. The combustion chamber should be developed off existing designs and ther-
efore it “s geometry will most probable be axial. Therefore the nozzle requires an axial interface
with the combustion chamber. The possibility of clustered combustion chambers around the
spike should be at least investigated, since it could lead to advantages in production, cooling
and throttling.

In the frame of this bachelor thesis the mission scenario of the moon arrival should be deter-
mined in a first step and the required Av calculated. Three generic engines with bell nozzle
configuration and different expansion ratios will be designed and their thrust/mass ratio and
fuel demand will be investigated. These engines will later be compared to the aerospike en-
gines. In the next step a set of ideal truncated aerospike engines are designed and also the
thrust /mass ratio and the fuel demand will be investigated. The base pressure should be in-
cluded in the thrust calculation. Coolings concepts are neglected. Afterwards a set of non-ideal
aerospike engines will be developed. For that the outer diameter of the nozzle will be increased.
In comparison to the nozzles known from literature these nozzles won 't have sharp tips which
leads to an increased base area. For this nozzle concept the thrust/mass ratio and fuel demand
will be investigated aswell.

Lastly the three nozzle concepts should be compared with the focus on mass and fuel demand.
Possible payload changes should be determined and discussed.
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11 Kurzfassung/Abstract

Im Rahmen dieser Bachelorarbeit wurden mehrere Konturen fiir Aerospike-Diisen, die den An-
forderungen eines Triebwerks fiir den Einsatz auf dem vorgeschlagenen EL3-Lander der ESA
entsprechen sollen, ausgearbeitet und mit konventionellen Diisenkonzepten verglichen. Es wur-
den zwei Schubklassen untersucht: eine skalierte 5kN - Demonstrator Version und die Diise
fiir den eigentlichen Lander in der Schubklasse 30 kN. In diesen beiden Schubklassen wurden
primér Diisen mit den Expansionsverhéltnissen 50, 80 und 100 untersucht. Sekundér wurden
fir die Aerospike-Diisen auch hohere Expansionsverhéltnisse betrachtet. Die Auslegung der
Konturen wurde mit bekannten Tools, durchgefiihrt, die auf dem Angelino/Lee-Verfahren und
der Methode der Charakteristiken basieren.

Zuerst wurde der Antriebsbedarf fiir das Triebwerk bestimmt. Dabei wurden vorhandene Infor-
mationen zu dem Missionsszenario verwendet und diese durch ergénzende Rechnungen vervoll-
standigt. Da es sich bei dem Triebwerk um ein Vakuum-Triebwerk handelt wurde speziell der Fo-
kus der Untersuchungen auf den Kompromiss zwischen Gewicht und spezifischem Impuls gelegt.
Diese beiden Parameter wurden in einem néachsten Schritt sowohl fiir die konventionellen als
auch fiir die Aerospike-Triebwerkskonfigurationen bestimmt. Da die Massen der Brennkammern
beider Konzepte unterschiedlich mit Anderung der Expansionsverhéltnis und/oder des Massen-
stroms skalieren, wurden diese auch mitbetrachet. Fiir die Berechnung des Stirnflachendrucks,
der potentiell einen groffen Einfluss auf den spezifischen Impuls der Aerospike-Triebwerke hat,
wurden verschiedene Modelle aus der géngigen Literatur angesetzt. In einem letzten Schritt
wurden die verschiedenen Konzepte miteinander verglichen und abschliefend bewertet.
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In the scope of this work multiple Aerospike-nozzles, which correspond to the requirements of
the EL3-Lander, are designed and compared to conventional bell nozzles. Two thrust classes
are investigated: a scaled 5kN-demonstrator version and the 30 kN-nozzle for the actual flight
hardware. In these thrust classes, mainly expansion ratios of 50, 80 and 100 are investigated.
Higher expansion ratios are investigated aswell as a secondary task. The design of the contours
was done with validated tools such as Method of Characterstics and the Angelino/Lee-method.

At the beginning the required Av was determined. For that, the known information from the
literature was used and expanded by own calculations. Because of the vacuum application of
the engine, a focus was laid on the trade-off between mass and specific impulse. These two
parameters were then determined for both nozzle concepts. Because the mass of the different
combustion chamber geometries scales differently with mass flow and expansion ratio, the com-
bustion chamber geometries were also designed and compared alongside the nozzles. For the
base pressure at the truncated plug, semi-empirical models from the literature where used.
Lastly the different concepts were compared and recommendations were derived.
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Einleitung 1

1 Einleitung

Im Jahr 1971, im Rahmen der Apollo-17 Mission, landeten das letzte mal Menschen auf der
Mondoberfliche [§]. In den darauf folgenden Jahren liefl das weltweite Interesse an bemannten
Missionen zum Mond nach, was zum einen an schwindendem politischen Interesse und zum an-
deren an den immensen Kosten bemannter Raumfahrt lag. Den Startschuss zu einer ,,Riickkehr
zum Mond*“ gab die NASA im Jahre 2019 mit dem Artemis-Programm, das eine Riickkehr von
Menschen auf den Mond und eine langfristige Prasenz dort vorsieht. Die européaische Raum-
fahrtorganisation (ESA) steuert dabei das Service Module fiir die Raumkapsel Orion bei. Die
eigene Roadmap der ESA priorisiert fiir die ndchsten zwei Jahrzehnte, neben einer Aufrecht-
erhaltung der Prasenz im niedrigen Erdorbit (LEO), die robotische Erkundung des Mondes und
des Mars mit Sample-Return-Missionen und die Bereitstellung von Versorgungskapazitaten fir
Astronaut*innen auf dem Mond. Als Teil davon befindet sich der sogenannte European Large
Logistics Lander (auch EL3 genannt) in der Konzeptphase [1].

1.1 European Large Logistics Lander - EL3

Auf dem TAC 2021 in Dubai veroffentlichte die ESA ein Papier [7], in dem die Anforderungen
und technischen Herausforderungen des EL3 spezifiziert wurden. Der EL3 soll eine Nutzlast von
1800 kg auf den Mond bringen kénnen und mit einer Ariane 6/4 EVO von Kourou (Franzosisch-
Guyana) starten. Er soll einen unabhéngigen Zugang Europas zum Mond garantieren. Dafiir ist
vorgesehen, dass alle 3-4 Jahre eine EL3-Mission durchgefiihrt wird. Der Erstflug soll im Jahr
2029 stattfinden. Fiir die Bahn zum Mond sind zwei verschiedene Konzepte moglich: Entweder
kann ein direkter Orbit mit einer Reisezeit von 2-7 Tagen verwendet werden oder eine sogenann-
te Weak Stability Boundary (WSB) Bahn, wie es z.B. in der Artemis-1 Mission angewendet
wurde. Der WSB hiitte eine Reisezeit von 1-3 Monaten dafiir aber wesentliche Av Einsparungen.

Der EL3 soll aus 3 Hauptkomponenten bestehen: Dem Lunar Descent Element (LDE), dem
Cargo Platform Element (CPE) und der Nutzlast. Die oben genannten 1800 kg beinhalten die
Nutzlast und das CPE, da dieses auf jede Nutzlast speziell angepasst werden muss. Das CPE
soll auch Aufgaben wie Thermalkontrolle, Stromversorgung, Datenverarbeitung und Kommu-
nikation mit der Kontrollstation tibernehmen. Fiir die Haupttriebwerke des Landers wurden
bereits Vorschlage eingereicht und zwei Kandidaten ausgewéhlt. Das erste Triebwerk ist unter
dem Namen RELIANCE bekannt und wird von NAMMO, einem Riistungskonzern aus Norwe-
gen, entwickelt. Es wird mit der Treibstoffkombination Monomethylhdyrazin und gemischten
Stickoxiden (MMH/MON) betrieben und soll elektrische Pumpen zur Treibstoffférderung ver-
wenden. Das zweite Triebwerk ist ein modifiziertes BERTA-Triebwerk, welches urspriinglich
fiir die Astris-Stufe von Ariane Group entwickelt wurde. Es wird SPE-T genannt und soll ei-
nen druckgeforderten Zyklus mit lagerbaren Treibstoffen verwenden. Beide Triebwerke nutzen
konventionelle Glockendiisen und sollen in geclusterter Konfiguration mit 3-5 Triebwerken in-
tegriert werden. Das erh6ht zwar das Gewicht, aber verspricht grofie Vorteile im Bezug auf die
Schubdrosselung und Léange des Gesamtsystems [[7].

Die ESA ruft nun in einem Ende 2022 veroffentlichen Invitation to Tender (ITT) dazu auf ein
Triebwerk mit Verwendung einer Aerospike-Diise als alternatives Antriebssystem fiir Mond-
Lander Anwendungen zu untersuchen. Basierend auf dem ITT soll in dieser Arbeit eine De-
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signstudie fiir die Anwendung von Aerospike-Triebwerken auf Mond-Landern am konkreten
Beispiel des EL3 durchgefiihrt werden.

1.2 Aerospike-Triebwerke

Aerospike-Triebwerke kénnen in lineare und rotationssymmetrische Bauweise unterteilt werden.
Das Grundprinzip der Diise ist aber bei beiden Bauweisen identisch. Die Stromung wird entlang
eines Zentralkorpers entspannt und wird nicht nach auffen hin begrenzt. Das bedeutet, dass
die Freistrahlgrenze dauerhaft von dem Umgebungsdruck beeinflusst wird und sich bei dessen
Anderung verschiebt. In Abbildung [ll sind die verschiedenen Betriebsbereiche fiir die Aerospike-
Dise beschrieben (1: tiberexpandiert, 2: angepasst, 3: unterexpandiert).

interaction of comp.- fexp.-waves
with shear layer
it
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with shear layer
|

— I
NN T g
. St el o e N L
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Abbildung 1: Stromungseigenschaften von idealen und gekiirzten Aerospike-Disen (aus [2])

Das Verschieben der Freistrahlgrenze bewirkt bei atmospharischen Triebwerken eine Hohen-
anpassung der Diise, was bedeutet, dass der Druck in der Austrittsebene der Diise dem Um-
gebungsdruck entspricht auch wenn dieser sich dndert. Das fiihrt dazu, dass kein negativer
Druckschub entsteht, wie es z.B. bei konventionellen Glockendiisen im iiberexpandierten Be-
triebsbereich der Fall ist. Dieser Vorteil entsteht aber nur bis zur Auslegungshohe der Diise (Ho-
he in der der Umgebungsdruck dem Austrittsdruck entspricht), da bei weiterem Absenken des
Umgebungsdrucks der unterexpandierte Betriebsbereich folgt, in dem bei den konventionellen
und den Aerospike-Diisen gleichermaflen ein positiver Druckschub wirkt [2]. Aus diesem Grund
sind Aerospike-Diisen sehr attraktiv fir Erststufenanwendungen, da im tiberexpandierten Be-
triebsbereich in den niedrigen Atmosphérenschichten ein klarer Vorteil zu den konventionellen
Glockendiisen besteht.



Einleitung 3

Es konnte aulerdem gezeigt werden, dass eine Kiirzung des Zentralkorpers einen vernachlés-
sigbaren Verlust an Schub bewirkt, wihrend gleichzeitig ein grofler Teil der Masse der Diise
eingespart werden kann. Daher werden Aerospike-Diisen in der Anwendung haufig auf unter
20 % ihrer idealen Lange gekiirzt [@] Durch die Kiirzung verandert sich das Stromungsfeld der
Aerospike-Diise signifikant. Es ensteht ein Rezirkulationsgebiet an der entstehenden Stirnfliche
die, je nach Druckverhéaltnis (NPR= pc};%), entweder vom Umgebungsdruck beeinflusst wird
oder nicht. Die beiden Betriebsbereiche werden als offenes und geschlossenes Nachlaufgebiet
bezeichnet. Beim Uberschreiten eines bestimmten Druckverhiltnisses geht das Nachlaufgebiet
von dem offenen in den geschlossenen Zustand iiber. Im offenen Zustand kann fiir den Druck,
der auf die Stirnflache der Diise wirkt, der Umgebungsdruck angenommen werden. Im geschlos-
senen Zustand ist dies nicht mehr moglich, da das Rezirkulationsgebiet nun nicht mehr von
der Umgebung beeinflusst wird [] Die verschiedenen Betriebsbereiche fiir die idealen und
gekiirzten Aerospike-Diisen sind in Abbildung [l verdeutlicht.

Die Brennkammern der Aerospike-Triebwerke kénnen in rotationssymmetrischer oder Cluster-
Bauweise integriert werden. Bei der Verwendung von geclusterten Brennkammern (siehe Abbil-
dung P) kann z.B. durch das Abschalten einzelner Brennkammern eine einfachere Drosselung
des Triebwerks erreicht werden.

Abbildung 2: Brennkammern als Cluster-Konfiguration aus [E]

Fir Anwendungen im Vakuum, wie es bei einem Mond-Lander der Fall ist, geht der Vorteil
der Anpassung an den Umgebungsdruck verloren. Trotzdem sind Aerospike-Triebwerke auch
fiir diese Anwendung interessant, da die Diisen generell kiirzer gebaut werden kénnen und das
geschlossene Nachlaufgebiet immer einen positiven Schubanteil liefert. Aulerdem konnte die
bessere Drosselbarkeit von Cluster-Brennkammern Vorteile wahrend dem Landeanflug bringen.
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1.3 Aktueller Stand der Technik

Triebwerke mit Aerospike-Diisen werden seit mehreren Jahrzenten untersucht, wobei die meis-
ten Veroffentlichungen aus der Zeit des Kalten Krieges stammen. Trotz der intensiven Forschung
erreichte bis jetzt noch kein Triebwerk mit Aerospike-Konfiguration einen Orbit. Hauptgriinde
dafiir sind die zuséatzlich erforderliche Kiihlleistung aufgrund der grofleren Oberfliche und die
nicht vorhandene Flugerfahrung [11].

In diesem Kapitel soll die bisherige Forschung und Entwicklung im Bereich der Aerospike-
Triebwerke zusammengefasst werden. Da Aerospike-Triebwerke noch nie fiir Mond-Lander An-
wendungen eingesetzt wurden, soll auch der Stand der Technik der konventionellen Mond-
Lander Triebwerke untersucht werden. Es wird speziell der Fokus auf die Treibstoffkombination
LOX/LCH, gelegt, da diese fiir die Designstudie verwendet werden soll.

1.3.1 Aerospike-Triebwerke

Im Rahmen des Advanced Cryogenic Rocket Engine Program der NASA wurde in den 1960er
Jahren das Aerospike-Konzept ausfithrlich erforscht. Dabei wurden mehrere rotationssymmetri-
sche Demonstrator-Triebwerke (siehe Abbildung B) in den Schubklassen 11 kN-110 kN entwickelt
sowie Kalt- und Hei8gastests durchgefithrt [3] [12].

TURBOPUNPS

DISCONHECT
PAMELS

DISCONNECT

PANEL DISCONKECT

FANEL

BASE CLOSURE

Abbildung 3: J-2T Triebwerk der NASA aus [3]

Das J-2T Triebwerk wurde nie eingesetzt aber das gewonnene Wissen konnte auf die Entwick-
lung des RS-2200 angewandt werden, das auf dem X-33, ein Single Stage to Orbit (SSTO) Kon-
zept von Lockheed Martin, als Haupttriebwerk verwendet werden sollte. Eine Demonstrator-
Version (XRS-2200) wurde entwickelt und getestet. Das Programm wurde jedoch abgebrochen
bevor Flug-Hardware gefertigt werden konnte [13].

Aerospike-Projekte in der Groflenordung des J-2T und des RS-2200 gab es seitdem nicht mehr.
Das Konzept wird jedoch in den letzten Jahren wieder haufiger untersucht, da vor allem Fort-
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schritte in den Fertigungsverfahren neue Moglichkeiten bieten, die komplexen Geometrien,
wie z.B. Kiihlkanéle, zu fertigen [14]. So wurde vom Fraunhofer Institut fiir Werkstoff und
Strahltechnik (IWS) eine Aerospike-Diise mit Brennkammer vollstandig additiv gefertigt und
erfolgreich getestet [[14]. Das portugiesische Start-Up Pangea Aerospace entwickelt ein additiv
gefertigtes 300 kN Aerospike-Triebwerk und fithrte dafiir bereits eine erfolgreiche Demonstrator-
Testkampagne beim DLR Lampoldshausen durch. Das Triebwerk zeichnet sich auflerdem durch
eine unkonventionelle Regenerativkiihlung aus, in der sowohl der Treibstoff als auch der Oxi-
dator als Kithlmedium verwendet wird [[15]. Ein Aerospike-Triebwerk in Kombination mit dem
Expander-Zyklus fiir eine wiederverwendbare Oberstufe mit regenerativ gekiihltem Hitzeschild
wird von Stoke Space entwickelt [16]. Das Air Force Institute of Technology erforscht mit
der Dual Expander Aerospike Nozzle (DEAN) ein Oberstufentriebwerk bei dem, genau wie
bei dem Ansatz von Pangea Aerospace, der Oxidator fiir die Kiithlung der Brennkammer und
der Brennstoff fiir die Kiithlung des Zentralkorpers eingesetzt wird. Die Brennstoff/Oxidator-
Turbopumpen werden dabei auch von dem jeweils geférderten Fluid angetrieben, weshalb die
Bezeichnung ,, Dual-Expander-Zyklus“ entstand. DEAN und Stoke Space zeigen also, dass das
Aerospike-Konzept keineswegs auf Erststufenanwendungen beschrankt ist, sondern auch Vor-
teile in Betriebsbereichen ohne Atmosphére haben kann.

1.3.2 Mond-Lander Triebwerke

Wiéhrend das Aerospike-Konzept also fiir verschiedene Stufen von Trégerraketen wieder ins Ge-
spriach kommt, wird fiir Mond-Lander Anwendungen noch auf konventionelle Ansétze vertraut.
In den letzten Jahren wurden konventionelle LOX/LCHy-Triebwerke als eine griine Alternative
zu den bisher haufig verwendeten hypergolen Triebwerken identifiziert und in den letzten zehn
Jahren intensiv erforscht. Im Rahmen des Constellation-Programms des NASA, das im Jahr
2010 abgebrochen wurde, beauftragte die NASA mehrere amerikanische Unternehmen mit der
Entwicklung von LOX/LCH,-Triebwerken fiir Mond-Lander Applikationen [17]. Dabei wurden
in der sogenannten ,ESAS-Studie“ druckgeférderte Triebwerke im Schubbereich 20 kN-35kN
als vielversprechende Kandidaten ausgewahlt und spater von den beauftragten Unternehmen
in Zusammenarbeit mit der NASA gefertigt und getestet. Es wurden u.a auch Systemtests mit
Lander-Prototypen durchgefiihrt, die die Lageregelung beim Starten und Landen validieren
sollten [1§] [19].

1.4 Ziel der Arbeit

Aerospike-Triebwerke fiir die Anwendung auf Mond-Landern sind bis jetzt nicht gut erforscht.
Diese Arbeit hat deshalb das Ziel die grundlegenden Eigenschaften von Aerospike-Diisen im
Vakuumbetrieb zu untersuchen und diese mit konventionellen Triebwerken zu vergleichen. Dabei
soll der Fokus auf die Konturauslegung der Diisen gelegt werden. Die Kiihlung der Diise und
der Brennkammer wird nicht behandelt. Dies soll ein Grundverstindnis liefern fiir zukiinftige,
detaillierte experimentelle und numerische Untersuchungen. In der Arbeit wird speziell der
Anwendungsfall des EL3 untersucht und dafiir dessen Missionsszenario betrachtet. Das Ziel der
Arbeit ist es erste Empfehlungen fir die Auslegung eines Aerospike-Triebwerks fiir einen Mond-
Lander bereitzustellen. Auflerdem soll, neben den idealen Aerospike-Diisen, das neue Konzept
der nicht-idealen Aerospike-Diisen vorgestellt, untersucht und bewertet werden.
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2 Zusammenfassung/Summary

In dieser Arbeit wurde das alternative Konzept der Aerospike-Diise fiir die Anwendung auf
einem Mond-Lander untersucht und mit konventionellen Glockendiisen verglichen. Aulerdem
wurde das neuartige Konzept der nicht-idealen Aerospike-Diisen untersucht. Mit dem EL3 wur-
de ein spezieller Anwendungsfall und dessen Missionszenario als Grundlage fir die Auslegung
verwendet. Um die Masse des Gesamttriebwerks allgemein vergleichen zu konnen, wurden, ne-
ben der Konturierung der Diisen, auch Brennkammergeometrien fiir die verschiedenen Diisen-
Konzepte ausgelegt. Der Druck auf der Stirnflache wurde als wichtiger Einflussparameter iden-
tifiziert und mit semi-empirischen Gleichungen aus der Literatur modelliert.

Nach einem Vergleich des spezifischen Impulses und der Masse der verschiedenen Triebwer-
ke konnte der Schluss gezogen werden, dass die Aerospike-Diise in jedem Fall, aufgrund der
grofferen Oberfldche der Brennkammer, schwerer als die konventionelle Glockendiise ist, aber
gleichzeitig in jeder Konfiguration, durch die Mdoglichkeit der Kiirzung, einen Langenvorteil be-
sitzt.

Fir die idealen Aerospike-Diisen kann festgehalten werden:

Wenn der Durchmesser des Triebwerks keinen Einschrankungen unterliegt, sollte die ideale
Aerospike-Diise mit grofleren Expansionsverhéltnissen ausgelegt werden als es bei Glockendii-
sen der Fall ist, da diese durch die Kiirzung des Zentralkorpers, ohne Verlust von spezifischem
Impuls, kiirzer sind als Glockendiisen. Der spezifische Impuls der idealen Aerospike-Konturen
aus dem Angelino/Lee-Verfahren fiir die untersuchten Expansionverhéltnisse féllt ohne Bertick-
sichtigung des Stirnflachendrucks 1.9% - 3.2% grofler aus als der der Glockendiisen aus dem
Charakteristiken-Verfahren. Fiir die realen Diisen kann aber davon ausgegangen werden, dass
diese Werte identisch sind. Wenn die Modelle fiir die Stirnflichendriicke herangezogen werden
kann ein starker Anstieg des spezifischen Impulses mit fortschreitender Kiirzung des Zentral-
kérpers beobachtet werden. Speziell ab Kiirzungsgraden < 0.2 steigt der Iy, signifikant an,
da der Druck an der Kontur des Zentralkorpers in diesem Bereich stark ansteigt. Der vorher-
gesagte Nutzlastgewinn fiir eine auf 22 % gekiirzte ideale Aerospike-Diise betragt hier bis zu
11.1%. Eine Untersuchung des Radius der internen Expansion, der beliebig gewéahlt werden
kann, ergab, dass dieser so klein wie moglich definiert werden sollte, da er einen groflen Fin-
fluss auf die Masse der Diise hat aber nur einen sehr kleinen Einfluss auf den spezifischen Impuls.

Fir die nicht-idealen Aerospike-Diisen kann festgehalten werden:

Das Konzept der nicht-idealen Aerospike-Diisen scheint grofies Potential zu haben. Zwar besit-
zen sie einen grofleren Durchmesser als die idealen Aerospike-Diisen, sind aber dafiir signifikant
kiirzer. Durch den groflen Durchmesser haben die Diisen eine grofiere Masse, aber die gewonne-
ne Stirnflache und der daraus resultierende zuséatzliche Schub gleicht diese aus und zeigt einen
Zuwachs an spezifischem Impuls. Der Zuwachs ist so grof}, dass eine nicht-ideale Aerospike-Diise
mit R./Rigear = 1.5, verglichen zur Glockendiise, bereits den gleichen Nutzlastgewinn hat wie
eine auf 22 % gekiirzte ideale Aerospike-Diise. Ein zusétzliches Abschneiden des Zentralkorpers
bewirkt einen zusétzlichen Anstieg an Iy, der Nutzlastgewinne von bis zu 38.9 % bewirken kann.
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Da die berechneten spezifischen Impulse teilweise unrealistisch grof3 sind miissen die verwen-
deten Annahmen und Modelle fiir die Auslegung tiberpriift werden. Der erste Punkt ist das
Auslegungsverfahren selbst. Die getroffenen Annahmen des Prandtl-Meyer-Expansionsfachers
sind grundsétzlich eine planare Theorie. Das bedeutet, dass die Auslegung von rotationssym-
metrischen Konturen damit nicht ohne Fehler moglich ist. Die Entwicklung eines 3D-MOC-
Programms zur Auslegung fiir Aerospike-Diisen wiirde dieses Problem beheben. Zusétzlich
stellen die getroffenen Annahmen, die zu Beginn der Arbeit genannt wurden, eine weitere
Einschrankung dar. Die reibungsfreie Betrachtung z.B. schliefit wichtige Phanomene wie den
Slipstream-Effekt aus und Abweichungen vom idealen Gasgesetz konnen zudem grofle Einfliisse
auf den realen spezifischen Impuls haben.

Wihrend der Fehler, der von dem Angelino/Lee - Verfahren ausgeht, als relativ klein abge-
schétzt werden, kann ist der Fehler durch die Stirnflichenmodelle signifikanter. Durch den
Anstieg des Drucks an der Oberflache fiir Kiirzungen unter 20 % steigt der Stirnflichendruck
bei allen Modellen signifikant an und resultiert in teilweise unrealistisch hohen spezifischen
Impulsen fiir kleine L/Ljgea. Diese Modelle sollten deshalb in weiteren Experimenten und nu-
merischen Untersuchungen validiert und mit Heiflgastests verglichen werden.

Wihrend der Ausarbeitung dieser Bachelorarbeit wurde aus dem ITT der ESA das Projekt
»THrottable Oxygen Methane AeroSpike*“ (THOMAS), welches als Ziel hat ein 5 kN-Demonstrator
nach den genannten Anforderungen zu fertigen und zu testen. Das DLR Institut fiir Raum-
fahrtantriebe ist Teil der Kooperation und soll die Testinfrastruktur bereitstellen. Diese Tests
sind eine sehr gute Moglichkeit die Ergebnisse dieser Arbeit mit Messwerten aus den Heiflgas-
tests vergleichen zu kénnen. Unabhéngig vom Projekt THOMAS sollen zukiinftig auch vermehrt
Kaltgastests am Priifstand P6.2 durchgefiihrt werden in denen unter anderem auch nicht-ideale
Diisen untersucht werden sollen. Des Weiteren ist geplant umfangreiche numerische Studien zu
Aerospike-Disen durchzufiithren, wobei auch gezielt die Konturen aus dieser Arbeit untersucht
werden sollen.
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In the scope of this work the alternative concept of aerospike nozzles for the application on
lunar lander was investigated and compared to conventional bell nozzles. Furthermore the in-
novative approach of non-ideal aerospike nozzles was introduced. The design was based on the
mission scenario of the EL3. Besides the design of the nozzle contour, combustion chamber geo-
metries where designed aswell to adequately compare the masses of the different engines. The
base pressure was identified as a important parameter and was modelled with semi-empirical
equations from the literature.

After comparing specific impulse and mass it can be concluded that the aerospike nozzle is
heavier than the conventional bell nozzle because of the bigger surface area of the combustion
chamber. On the other hand the aerospike nozzle is shorter than the conventional bell nozzle
in every configuration.

For the ideal aerospike nozzles it can be concluded:

If the diameter of the engine has no restrictions the aerospike should be designed with bigger
expansion ratios than the bell nozzle, because the aerospike can be shorter than the bell nozzle
without loosing a lot of specific impulse. The specific impulse of the ideal aerospike contours,
designed with the Angelino/Lee method for the investigated expansion ratios excluding the
base pressure, are 1.9 %-3.2 % bigger than the bell nozzles I, which was designed with the cha-
racteristics method. For real nozzles the I, can be assumed to be equal for both concepts. If the
base pressure models are integrated into the calculations, a big increase in Iy, with higher trun-
cations can be observed. Specifically at truncations <0.2 the I, increases significantly, because
the pressure distribution around the plug in this segment increases. The maximum predicted
payload increase for a truncation of 22 % is 11.1 %. The radius of the internal expansion, which
can be chosen arbitrarily, was investigated aswell. It can be concluded that the radius has to
be chosen as small as possibel, since it “s increase almost doesn "t affect the specific impulse but
increases the mass of the engine significantly.

For the non-ideal aerospike nozzles it can be concluded:

The concept of non-ideal aerospike nozzles seems to have a big potential. They have a bigger
diameter than ideal aerospike nozzles but are significantly shorter. The bigger diameter leads
to a higher mass but this gets equalized by the increased base area and the resulting increase
in specific impulse. A non-ideal nozzle with R./Rjqea1 = 1.5 leads to the same payload increase
than an ideal aerospike nozzle with a truncation of 22 %. Furthermore, if the non-ideal nozzle
gets truncated, the payload increase is estimated to be up to 38.9 %.

Because these numbers seem unrealistic high, the assumptions and models have to be checked.
The first point is the design method itself. The Prandtl-Meyer expansion fan is a planar theory.
That means that the rotational symmetric contours cannot be designed without errors. The
development of a 3D-MOC code would fix this problem. Additionally the assumption that were
made pose another restriction. Neglecting friction in the flow model leads to neglecting the
slipstream effect and deviations from the ideal gas law can have a big influence on the specific
impulse.



Zusammenfassung/Summary 9

Besides the relatively low error from the Angelino/Lee method the error from the base pressu-
re models is more significant. For truncations lower than 20 % all models predict a very high
increase in specific impulse, which leads to unrealistic high numbers. These models therefore
should be investigated in detail with numerical and experimental approaches.

During the work on this thesis, the mentioned I'TT of the ESA resulted in the project ,, THrott-
able Oxygen Methane AeroSpike “(THOMAS), which aims to develop and test a 5kN demons-
trator engine. The DLR Institute for space propulsion is a part of the cooperation and should
provide the testing infrastructure. These tests are a good possibility to compare that results
from this work to the test data. Independent from the project THOMAS, multiple cold flow
tests and numerical investigations of aerospike nozzles will be conducted at DLR in the future
where also the non-ideal aerospikes from this work will be investigated.
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3 Grundlagen

Raumfahrtantriebe unterscheiden sich grundlegend von anderen Arten der Antriebe, da sie auch
im Vakuum funktionieren miissen. Wahrend z.B. bei Flugzeugtriebwerken die Umgebungsluft
als Oxidator und Stiitzmasse dient muss bei Raumfahrzeugen diese Masse mit an Bord sein.
Einen Zusammenhang zwischen der benétigten Treibstoffmasse, dem Antriebsvermogen und
der effektiven Austrittsgeschwindigkeit der Stiitzmasse liefert die sogenannte Raketengrund-
gleichung (Gleichung m)

mo — M —Av —Av
MR = 00— " _ c%cs — eTwg (1)
mo

Wobei mq die Startmasse des Raumfahrzeugs ist, mr die Treibstoffmasse, Av das Antriebsver-
mogen und weg die effektive Austrittsgeschwindigkeit der Stiitzmasse. Es muss dabei angemerkt
werden, dass Gleichung [l| nur im kréaftefreien Raum (keine Gravitation, kein Luftwiderstand)
gilt [11]. Das Antriebsvermogen Av wird aus der Raumflugmechanik bestimmt und ist die Dif-
ferenz zwischen der Geschwindigkeit des Raumfahrtzeugs auf dem urspriinglichen Orbit und
der Geschwindigkeit auf dem Zielorbit. Auf die Bestimmung von Av wird hier nicht néher ein-
gegangen, diese kann aber in Standardwerken wie z.B. [20] nachgeschlagen werden.

Anhand von Gleichung m kann erkannt werden, dass das Massenverhaltnis MR exponentiell mit
der effektiven Austrittsgeschwindigkeit des Triebwerks sinkt. Daraus resultiert, dass Raum-
fahrtantriebe mit einem hohen weg eine groffere Nutzlast mit dem selben Antriebsbedarf Av
transportieren konnen. Da die Startmasse mg auch von der Triebwerksmasse abhéangt, spielt
auch dieser Parameter eine Rolle. Die effektive Austrittsgeschwindigkeit ist aber dabei, auf-
grund des exponentiellen Zusammenhangs, entscheidender. Ein Triebwerk kann also eine sehr
viel groflere Masse mit einer leichten Steigerung der effektiven Austrittsgeschwindigkeit aus-
gleichen.

3.1 Uberschallstromungen

Das Ziel einer Dise ist eine hohe effektive Austrittsgeschwindigkeit bereitzustellen, was in der
Regel dazu fithrt, dass sich ein groBer Teil des Strémungsfeldes in der Diise im Uberschall
befindet. Im Folgenden sollen die wichtigen Phéinomene von Uberschallstromungen erliutert
werden, wobei eine grundlegende Kenntnis der Stromungsmechanik im Unterschall vorausge-
setzt wird. Das in dieser Arbeit durchgehend verwendete Stromungsmodell unterliegt dabei
einigen Vereinfachungen die wie folgt aufgefiihrt werden:

1. Isentrope Stromung

2. Adiabate und reibungsfreie Strémung
3. Stationdre Stromung

4. Eindimensionale Stromung

5. Konstanter Isentropenexponent



Grundlagen 11

6. Ideales Gas

Uberschreitet eine Stromung die Schallgeschwindigkeit spricht man von einer Uberschallstro-
mung. Da Informationen zwischen den Fluidmolekiilen in Schallgeschwindigkeit ausgetauscht
werden, konnen diese nur noch stromabwérts weitergegeben werden. Das heifit z.B., dass der
Druck am Austritt einer Uberschalldiise nur vom Druckverlauf zwischen Hals und Austritt
beeinflusst wird, nicht aber von dem Umgebungsdruck. Der Bereich, in dem sich die Informa-
tion ausbreiten kann, wird als Machkegel bezeichnet Abbildung (siehe @) Um die Vorgénge in
Uberschallstrémungen verstehen zu kénnen, werden hier die erforderlichen Grundlagen zur Gas-
dynamik in Uberschallstromungen erklirt, da diese zum Nachvollziehen der folgenden Kapitel
essentiell sind.

Mach wave

Abbildung 4: Machkegel und Machwinkel in einer Uberschallstromung (aus [4])

Alle aufgefiihrten Formeln und deren Herleitungen kénnen in der géngigen Literatur (z.B. in
[B], [21] oder [[11]) nachgeschlagen werden.

Das wichtigste Ma8 fiir Uberschallstromungen ist die nach Ernst Mach benannte Machzahl:

(2)

M=
a

Sie beschreibt das Verhéltnis von lokaler Geschwindigkeit zu lokaler Schallgeschwindigkeit. Die

Schallgeschwindigkeit ist eine Funktion der Gaseigenschaften und der statischen Temperatur
des Gases:

a=VkKRT (3)

Die Machzahl gibt also an wie viel schneller das Fluid im Vergleich zur Schallgeschwindigkeit
ist. Dabei spricht man bei 1 < M < 5 von Uberschall und bei M > 5 von Hyperschall.

Der Machwinkel p ist dabei der Halbwinkel zwischen dem Machkegel und dem Stromungsvektor
und ist wie folgt definiert:

p=sin"" (1\1/[) (4)
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3.2 Prandtl-Meyer-Expansionsfacher

Eine konvexe Umlenkung einer Uberschallstromung entsteht durch den sogenannten Prandtl-
Meyer-Expansionsfacher (PME). Dabei wird die Stromung tiber unendlich viele Machwellen
isentrop expandiert. Die erste Machwelle des PME wird dabei von der Eintrittsmachzahl und
die letzte Machwelle von der Austrittsmachzahl definiert. Fiir eine Umlenkung einer eindimen-
sionalen Stromung von M; > 1 auf My > M; gilt fiir den Umlenkwinkel folgende Beziehung;:

QZVQ—I/l (5)

Wobei die sogenannten Prandtl-Meyer-Winkel v; und v tiiber die Prandtl-Meyer-Funktion
(Gleichung fj) berechnet werden konnen.

1 -1
V:”:j:larctan\/z_i_l(M2—1)—arctan M2 -1 (6)

Der Prandtl-Meyer-Winkel besitzt keine geometrische Bedeutung, sondern gilt schlichtweg fiir
die Machwelle zu der die korrespondierende lokale Machzahl gehort. In Abbildung ff sind die
geometrischen Beziehungen des PME dargestellt.

Abbildung 5: Konvexe Umlenkung einer Uberschallstrémung iiber den PME aus [5]

Der PME expandiert eine Uberschallstromung auf eine héhere Machzahl und einen niedrige-
ren Druck. Das Gegenteil davon ist der sogenannte Verdichtungsstofl, der bei einer konkaven
Umlenkung auftritt und bei dem der lokale Druck ansteigt und die lokale Geschwindigkeit
sinkt. Diisenkonturen werden normalerweise so ausgelegt, dass keine Verdichtungsstofie auftre-
ten. Realeffekte wie Fertigungstoleranzen und nicht angepasste Diisen fithren aber dazu, dass
trotzdem Verdichtungsstofie entstehen kénnen. Die Theorie hinter Verdichtungsstréfien wird
hier nicht ndher behandelt, da sie fiir die Auslegungsverfahren nicht benotigt wird. Diese kann
aber z.B. in [4] nachgeschlagen werden.
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3.3 Flachen-Machzahl-Beziehung

Eine weiterer wichtiger Zusammenhang ergibt sich aus der Massenstromerhaltung einer eindi-
mensionalen, isentropen Stromung;:

A 1 2 K—1 e
= —-—— == — 2
T A M\l(m+1<1+ 2 M)) @)

Gleichung H wird Flachen-Machzahl-Beziehung genannt und gibt einen Zusammenhang zwi-
schen dem Flachenverhaltnis A%, der Machzahl M und des Isentropenexponenten x. Die Be-
schleunigung der Stromung ist also bei konstantem s nur von dem Verhaltnis zwischen Halsfla-
che und Austrittsfliche abhéingig. Aus diesem Grund wird das Verhéltnis A% auch als Expansi-
onsverhaltnis bezeichnet und ist mit dem griechischen Buchstaben e definiert.

3.4 Isentropenbeziehungen

Alle Berechnungen in dem Auslegungsverfahren werden unter der Annahme von isentroper
Stromung durchgefithrt. Das bedeutet, dass die isentropen Zustandsgleichungen (Gleichung Q)

angewendet werden konnen:
Lk} k—1
Lo (m) - <p1> 8)
1 P2 P2

In Kombination mit den Energieerhaltungsgleichungen kénnen folgende Beziehungen fiir die
Verhéltnisse zwischen statischen und totalen Grofien hergeleitet werden. Wie in der Literatur
iiblich, werden die statischen Groflen auf die Brennkammerkonditionen mit dem Index c, tot
bezogen.

Cc,to 1 ==
pae_ (1 ) 0
p

Tt tot k—1 2

=1 M 10

T + (10)
p .1 1
c,tot - 2\ 1t

— =11 M 11
P < + 2 > (11)
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3.5 Auslegungsverfahren fiir Aerospike-Diisen

Fiir die Auslegung von konventionellen Glockendiisen hat sich die Methode der Charakteristiken
(MOC) als Standardverfahren zur Auslegung der Uberschallkontur etabliert. Es ist ein numeri-
sches Verfahren, das die zugrundeliegenden Differentialgleichungen fiir rotationssymmetrische
reibungsfreie Uberschallstromungen 16st. Dabei kann das gesamte dreidimensionale Strémungs-
feld aufgelost werden, was es zu einem sehr genauen und trotzdem schnellen Verfahren macht.

Fiir Aerospike-Diisen gibt es noch kein allgemein verwendetes Auslegungsverfahren, das auf der
MOC basiert. Das in dieser Arbeit verwendete Auslegungsverfahren basiert auf einem tech-
nischen Bericht von Lee [22] und einer Verdffentlichung von Angelino [23]. Die Algorithmen
aus den genannten Quellen wurden von Ditsche [24] in ein Python Programm implementiert.
Mit dem Code konnen grundsétzlich planare und rotationssymmetrische Aerospike-Diisen ent-
worfen werden. Da in dieser Arbeit nur rotationssymmetrische Diisen behandelt werden, soll
auschliellich dieses Verfahren erlautert werden. Fiir weitere Informationen zu den planaren
Auslegungsverfahren sei auf [24] verwiesen. Fiir die Auslegung der Konturen wird in dieser Ar-
beit der Code von Ditsche verwendet wobei dieser um mehrere Funktionen erganzt wurde, um
die charakteristischen Vergleichswerte fiir die Aerospike-Diisen zu berechnen.

3.5.1 Externe Expansion

Das Verfahren basiert auf der inkrementweisen Entspannung der Stréomung von M = 1 im Hals
der Diise auf M = M, am Austritt der Diise. Als ersten Schritt wird die erste Machwelle (siche
Abbildung B) definiert, die dem Halsquerschnitt entspricht.

Erste Machwelle

Abbildung 6: Grundlegende Winkelbeziehungen des Auslegungsverfahrens

Dafiir missen die Totalgroflen, die gasspezifischen Groflen des Brenngases und der Massenstrom
vorgegeben werden. In Tabelle [l sind alle Eingangsparameter, die nétig sind, um die erste
Machwelle zu bestimmen, zusammengefasst. Im Halsquerschnitt liegt immer eine Machzahl von
1 vor, die es vereinfacht die statischen Gréflen Druck, Temperatur und Dichte zu bestimmen,
da die Isentropenbeziehungen (Q, und ) nur noch von x und den Totalgroflen abhangig
sind.
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Tabelle 1: Eingangsparameter fiir die erste Machwelle

Variable Einheit

pc,tot MPa
Tc,tot K

K -

M gmol
m kgs!

Die Geschwindigkeit im Halsquerschnitt entspricht der Schallgeschwindigkeit (Gleichung E) und
kann somit auch einfach bestimmt werden. Mit der Dichte, dem Massenstrom und der Ge-
schwindigkeit im Halsquerschnitt kann iiber die Kontinuitatsgleichung die Halsflache bestimmt
werden:

A== (12)

Ptat

Nun muss als letzte Eingangsgrofie die Austrittsmachzahl M, vorgegeben werden. Diese kann
entweder direkt eingegeben werden, iiber das Druckverhaltnis % berechnet werden oder ite-
rativ fiir ein vorgegebenes Expansionsverhéltnis mit Gleichung [ bestimmt werden. Der Start-
punkt, der im folgenden Expansionspunkt genannt wird, kann tiber das bekannte Fléachenver-
héltnis berechnet werden. Dafiir wird eine Kreisfliche am Ende der Diise angenommen, da die
Kontur eine achsparallele Abstromung gewéhrleisten soll:

Ro= 2 13
e (13)

Nun wird eine festgelegte Anzahl an Machzahlinkrementen vorgegeben und fiir jedes Inkrement
der Prandtl-Meyer-Winkel v;, der Umlenkwinkel #; und der Machwinkel p; bestimmt. Auflerdem
kann der Winkel ¢;, der die Lage der Machwelle im Raum beschreibt, mit folgender Beziehung
bestimmt werden:

¢i:g—5—ei+ﬂi (14)
Um die Koordinaten der Konturpunkte zu bestimmen, wird nun das Flachenverhaltnis (Glei-
chung [1) fir jedes Machzahlinkrement berechnet. Die Flachen der Machwellen entsprechen, im
rotationssymmetrischen Fall, Mantelflichen von Kegelstiimpfen. Die Strémungsvektoren sind
gegen die Mantelfdchen um den Machwinkel geneigt, weshalb die Mantelflache um diesen Win-
kel korrigiert werden muss.

A,
A i = - 1
+ sin( ;) (15)

Ditsche [24] leitete Gleichung [1G zur Berechnung der Langen der Mantelflachen in Abhéngigkeit
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von ¢;, A; und dem groflen Radius R; her:

. 2 A
mi(Aia ¢i7 Rl) - Rl - Rl - : (]'6)

1 — COS(¢1)2 1- COS(¢i)2 W\/m

Uber trigonometrische Zusammenhéinge werden mithilfe dieser Lange die Konturpunktkoordi-
naten bestimmt:

x; = cos(¢y)m; (17)
yi = Re — sin(¢;)my (18)

An jedem berechneten Punkt ist die Machzahl bekannt. Somit kénnen auch an jedem Punkt
Druck, Temperatur, Dichte und Geschwindigkeit berechnet werden, was u.a ermoglicht den
Schub der Kontur zu berechnen. In diesem Verfahren wird entlang jeder Machwelle ein kon-
stanter Wert fiir Druck, Temperatur und Dichte angenommen. Das heifit, dass der Wanddruck
sich nicht vom Druck im Stromungsfeld unterscheidet. Dies ist in einer rotationssymmetrischen
Diise eigentlich nicht der Fall. Da momentan aber kein validiertes MOC-Verfahren zur Verfii-
gung steht muss diese Einschrénkung akzeptiert werden.

3.5.2 Intern-externe Expansion

Die rein externe Expansion, wie sie im Abschnitt oben erldutert wurde, ist auf einen maximalen
Umlenkwinkel begrenzt, da sonst der Halswinkel § grofler als 90° werden wiirde. Der maximale
Umlenkwinkel ist der Prandtl-Meyer-Winkel der Austrittsmachzahl:

Hmaa: = Vmax = V(Mey K’) (19)

Da das Expansionsverhéltnis € auch eine Funktion von M, und & ist, gibt es hierfiir auch einen
maximalen Wert, der mit rein externer Expansion moglich ist. Um trotzdem grofiere Expansi-
onsverhéltnisse mit Aerospike-Diisen erreichen zu kénnen wird die sogenannte ,intern-externe
Expansion“ angewendet. Dabei wird die Stromung nach dem FEintritt durch eine divergente
Kreisringkontur vorexpandiert und dann mit M > 1 auf die externe Kontur geleitet. Es ist
auch moglich die Kreisringkontur durch mehrere einzelne kleine Diisen mit separaten Brenn-
kammern zu ersetzen. In diesem Auslegungsverfahren ist aber nur die interne Expansion in
einer divergenten Kreisringkontur implementiert.

Als ersten Schritt wird die externe Kontur berechnet. Der einzige Unterschied ist, dass die
externe Kontur nicht bei M = 1 beginnt, sondern bei der sogenannten Transitionsmachzahl
M, fir die 1 < My, < M, gilt. Nachdem die Kontur der externen Expansion berechnet wurde,
muss nun die Kontur fiir die interne Expansion, die die Stromung von M = 1 auf My, beschleu-
nigt, berechnet werden. Im folgenden wird das Vorgehen zur Bestimmung der internen Kontur
erlautert (Detaillierte Beschreibung in [24]):

1. Als erstes wird ein Kreissegment mit dem Radius 7y, vorgegeben, das die innere Begren-
zung der Stromung darstellt.
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2. Analog zur externen Expansion werden nun mit Machinkrementen von M = 1 bis M,
die Prandtl-Meyer-Winkel gebildet und fiir jede Expansionswelle die thermodynamischen
Zustandsgrofien berechnet.

3. Anhand von Massenstrombilanzen und der Umlenkwinkel werden die Punkte auf der au-
Beren Begrenzung der internen Expansion bestimmt.

4. Da die externe Expansion nicht direkt an das Kreissegment anschliefit wird eine Beziér-
Kurve berechnet, die einen stetigen Ubergang zwischen der externen und der internen
Expansion ermoglicht. Druck, Temperatur und Dichte werden tiber die gesamte Transi-
tionsregion als konstant angenommen.

In Abbildung H sind die Winkelbeziehungen und die verschiedenen Kontursegmente dargestellt.

—— Externe Expansion
--- Interne Expansion
------ Bezier-Kurve

Tint

v

Abbildung 7: Schema der Auslegung mit intern-externer Expansion

Der Neigungswinkel des Diisenhals kann tiber geometrische Beziehungen berechnet werden. Es
gilt:

U = Wy — Ve (20)

Eine wichtige Anforderung fiir Aerospike-Diisen ist ein axialer Anschluss an die Brennkammer,
da dieser die Schnittstelle zwischen einer Ringbrennkammer und der Diise vereinfacht. Dies
kann mit der intern-externen Expansion einfach erreicht werden, indem der Neigungswinkel
des Halses den Wert 0 annimmt. Damit folgt aus Gleichung P, dass vi, = % gelten muss.



Grundlagen 18

3.6 Vergleichsparameter fiir Diisen

Um verschiedene Diisen miteinander vergleichen zu kénnen, miissen die Parameter Schub Frp,
spezifischer Impuls Iy, und der Schubkoeffizient cy bekannt sein. In diesem Kapitel wird erlau-
tert wie diese Werte fiir die Glockendiise und die Aerospike-Diise bestimmt werden konnen.

3.6.1 Glockendiise allgemein

Die Schubberechnung bei einer Glockendiise kann z.B. tiber eine Impulserhaltung am Austritt
der Diise berechnet werden. Das Kontrollvolumen wird dabei an den Diisenaustritt gesetzt
(sieche Abbildung E) Es ergibt sich fiir den Schub folgender Zusammenhang:

FT:mwe+Ae (pe_pu) (21)
Kontrollvolumen
Pe -

Abbildung 8: Schubberechnung bei einer Glockendiise

Der spezifische Impuls kann nun aus dem Schub und dem Massenstrom berechnet werden. Er ist
ein Maf fur die effektive Austrittsgeschwindigkeit und damit fiir die Effizienz des Triebwerks.
Der spezifische Impuls wird haufig auf die Erdbeschleunigung normiert, da er dann, fiir das
imperiale und metrische Einheitensystem gleichermafien, mit der Einheit Sekunde definiert ist:

Frp

I, = 22

Ein Triebwerk mit einem hohen I, ermoglicht also einen geringeren Treibstoffverbrauch als ein
Triebwerk mit niedrigem Iy, beim Erreichen des gleichen Awv.

Der letzte wichtige Parameter ist der sogenannte Schubkoeffizient cg. Er gibt das Verhéltnis
zwischen dem Schub der konvergent-divergenten Diise und dem Schub einer konvergenten (im
Hals abgeschnittenen) Diise an:

De,tot Ay

(23)

Cp

Dieses Verhaltnis ist ein Mafl dafiir wie gut die thermische Energie aus der Brennkammer in
Schub umgewandelt werden konnte.
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3.6.2 Aerospike-Diise

Bei Aerospike-Diisen unterscheidet sich die Berechnung des Schubes im Vergleich zur Glocken-
diise. Das Kontrollvolumen wird hier entlang der Halsfliche und der gesamten Diisenkontur
gelegt. In Abbildung § ist ein Kontrollvolumen fiir die Berechnung des Schubes einer intern-
extern expandierenden, gekiirzten Aerospike-Diise zu sehen. Die Impulserhaltung ergibt hier
folgende allgemeine Formel zur Berechnung des Schubes:

Fr = wy 1 sin(0) + py A, sin(8) + /A (D — pu) sin(@)dA + (py — po) Ay (24)

Das Integral des dritten Summanden in Gleichung @ wird bei der Implementierung in ein
Computer-Programm durch eine Summe ersetzt. Die Berechnung von Iy, und cp erfolgt analog
zur Glockendiise. Dies ermoglicht einen Vergleich der beiden Diisen unabhéngig von deren Geo-
metrie. Die Schubberechnung der rein externen Expansion erfolgt analog zur intern-externen.

Kontrollvolumen

Px
Abbildung 9: Schubberechnung bei einer Aerospike-Diise
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3.6.3 Berechnung des Stirnflachendrucks

Die genaue Bestimmung des Schubes erfordert die Implementierung eines Modells zur Bestim-
mung des Drucks auf die Stirnfliche einer gekiirzten Aerospike-Diise mit geschlossenem Nach-
laufgebiet (Vakuumbetrieb). Es wird sich hier auf die analytische Bestimmung beschrankt. Es
sei aber darauf hingewiesen, dass numerische Verfahren, wie die Methode der Charakteristiken
oder CFD, verwendet werden konnen, um genauere Aussagen iiber die Expansion am Ende des
gekiirzten Zentralkorpers zu treffen. Modelle mit der Methode der Charakteristiken wurden
z.B. in [25] untersucht.

Zu der analytischen Bestimmung des Drucks auf der Stirnfliche findet man in der Literatur
einige Quellen. Fick und Schmucker z.B. verglichen und entwickelten mehrere Modelle aus
Kaltgasversuchen [6]. In Abbildung @ sind zwei der Modelle, zusammen mit Messdaten aus
Kaltgasversuchen aus den Untersuchungen von Fick und Schmucker, abgebildet.

10" ~
L ~
‘;\ A Messdaten

RS Lamb, Oberkampf

S~. —-- Fick, Schmucker

5

*

g 10°

<
~

0

IS

1071 ] 1 1 1
3.0 3.5 4.0 4.5 5.0 5.5

M.

Abbildung 10: Vergleich von empirischen Modellen mit Messdaten (Daten aus [6])

Das Modell nach Fick und Schmucker (Gleichung @) stellt ein empirisches Modell der Zylin-
derumstrémung im Uberschall dar und zeigt die beste Ubereinstimmung mit den Daten. Ein
weiteres Modell, welches von Lamb und Oberkampf [26] entwickelt wurde (Gleichung @), liefert
auch Werte die nah an die Messdaten herankommen.

Db 2 > 0.967
M, 0.05 25
De <I€+1 ( + 1+0.5(k — 1)M2 (25)

e
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0.35
Po 0.906
— = (0.025 26
Pe ( 1 +0.5(k — 1)M2 (26)

Fick und Schmucker fanden auflerdem heraus, dass bei Kiirzungen des Zentralkorpers auf 12 %
- 16 % der Mittelwert aus dem Enddruck der idealen und gekiirzten Aerospike-Diise mit den
gemessenen Daten aus den Kaltgasversuchen sehr gut iibereinstimmen [6].

pe,id + pe,trunc
b == —-—

5 (27)

Weil die Gleichungen einzig und allein mit Kaltgasdaten validiert sind, ist die Aussagekraft die-
ser Modelle fiir Heifgasanwendungen, wie sie in dieser Arbeit untersucht werden, eingeschrankt.
Da aber keine Modelle fiir Heifligasanwendungen und der Treibstoffkombination LOX/LCH, ge-
funden werden konnten, muss sich hier auf diese Modelle beschrinkt werden. Um den Fehler
einzugrenzen, werden bei der Anwendung immer alle drei Modelle miteinander verglichen. Der
Bereich, in dem die Ergebnisse interpretiert werden, wird auf den Machzahlbereich aus Abbil-
dung @ von 3.5 - 5.5 beschrankt.
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4 Konturauslegung und Vergleich

In diesem Abschnitt wird die Designstudie des Aerospike-Triebwerks erlautert. Erst wird auf
das Missionsszenario eingegangen und davon das Antriebsvermogen fir das Triebwerk abgelei-
tet. Um die verschiedenen Diisenkonfigurationen und deren Massen vollstandig vergleichen zu
konnen, muss auch die Brennkammer mitbetrachtet werden. Diese wird im néchsten Schritt
definiert. Dann werden die Glockendiisenkonturen ausgelegt, die als Vergleich fiir die im néchs-
ten Schritt konstruierten Aerospike-Konturen dienen sollen. Bei der Auslegung der Aerospike-
Konturen werden fundamentale Eigenschaften, wie der Druck auf die Stirnflache, der Einfluss
der Kiirzung und des Radius der internen Expansion, besprochen.

AuBerdem wird das Konzept der nicht-idealen Aerospike-Diisen vorgestellt. Mit nicht-idealen
Konturen ist ein neuartiger Ansatz gemeint, der auch auf dem Verfahren nach Angelino und
Lee basiert, bei dem jedoch der Expansionsradius R, grofler gewahlt wird als es bei einer
idealen Aerospike-Diise der Fall wére. Das hat den Vorteil einer grofieren Stirnflache, die bei
geschlossenem Nachlaufgebiet zum Schub beitragen kann. Die drei Triebwerke werden dann
in einem abschliefenden Abschnitt miteinander verglichen. Wie schon angesprochen, wird in
diesem Vergleich der Fokus auf die Konturierung der Diisen gelegt. Wichtige Themen, wie
Kiihlung, Fertigung und eine detaillierte Auslegung der Brennkammer, werden nicht behandelt,
mussen aber selbstverstandlich fiir eine vollstandige Auslegung beachtet werden.
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4.1 Missionsanforderungen

Wie in der Einleitung schon angesprochen, wurde das Missionsszenario des EL3 bereits unter-
sucht und konkrete Moglichkeiten vorgestellt. Diese werden in diesem Kapitel detailliert erlédu-
tert und das Gesamtantriebsvermogen des EL3 wird mit ergdnzenden Rechnungen abgeschatzt.

Das Missionsszenario beginnt mit dem Start des Landers als Nutzlast auf einer Ariane 6/4
Evolution Tragerrakete vom Weltraumbahnhof Kourou in Franzosisch-Guyana. Die Oberstufe
der Ariane 6/4 (ULPM) stellt dabei das Av fiir die sogenannte Trans Lunar Injection (TLI) auf
einen Transferorbit zum Mond bereit. Der Transferorbit hat eine geringe Inklination und soll
ohne einen Parkorbit auskommen. Nachdem der Lander von der Oberstufe getrennt ist, wird die
leere Oberstufe in einen heliozentrischen Orbit eingeschossen, um erdnahen Weltraumschrott
zu vermeiden. Als nichster Schritt kommt das Antriebssystem des EL3 ein erstes Mal fiir das
sogenannte Apogee Correction Maneuver (ACM) zum Einsatz, welches zum Ziel hat, Unge-
nauigkeiten des Transferorbits auszugleichen und das korrekte Apogdum zu erreichen. Fir den
anschlieBenden Einschuss in eine Mondumlaufbahn, die Lunar Orbit Insertion (LOI), sind zwei
Schubmanover eingeplant. Der Mondorbit soll dabei ein polarer Kreisorbit mit einer Hohe von
100 km sein. Das abgeschatzte Av des EL3 fiir den Einschuss in die Mondumlaufbahn betragt
930 m s~ ! und kann durch die Verwendung des WSB, auf Kosten der Missionsdauer, auf bis zu
780 ms~! reduziert werden [[] [27].

Fir die Landung des EL3 sind bis jetzt noch keine Av Anforderungen verfiighar, weshalb diese
im Folgenden abgeschéitzt werden. Das benétigte Antriebsvermogen zur Landung des EL3 kann
durch einfache Uberlegungen bestimmt werden:

Da die Berechnungen auf dem Zwei-Koérper Problem basieren, muss erst iiberprift werden, ob
sich der Lander tatséchlich in der Einflusszone des Monde befindet. Nach [20] kann der Radius
der Einflusssphare des Mondes mit folgender Gleichung abgeschétzt werden:

2
MMond ) 5

sor = 'coMm (
MErde

2

1 5
— 384400km —— ) = 66183k
o <81.3> o

Wobei rconm der Abstand des Mond-Erde Schwerpunktes vom Mittelpunkt der Erde ist. Der
Lander befindet sich in einer Héhe von 100 km was zusammen mit dem Radius des Mondes
(1737.4km) einem Abstand von 1837.4 km entspricht. Der Lander befindet sich also auf jeden
Fall innerhalb der Einflussphéire des Mondes und das 2-Korper-Problem kann angewendet wer-
den.

Die Geschwindigkeit des Landers auf dem Kreisorbit ergibt sich dann zu:

MM
Ry +h

(28)

VEL3 =
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Wenn der Mond als ein Inertialsystem angenommen wird, ist die Geschwindigkeit des EL3 nach
der Landung nahezu 0, da er in der Polarregion landet und dort die Winkelgeschwindigkeit des
Mondes sehr gering ist. Somit ergibt sich naherungsweise fiir das benotigte Av zur Landung:

Av = |OH’1871 — UEL3| — VUEL3 (29)
Das daraus resultierende Antriebsvermdgen fiir einen direkten Orbit betrigt 2.56 km s~ und
fiir einen Orbit mit Verwendung des WSB 2.41kms~!. Dabei wurde py = 4902.8 km®s~2 und
Ry = 1737.4km (aus [20]) verwendet.

Zuletzt werden noch die Anforderungen an die Masse und die Dimensionen des EL3 tabellarisch
aufgefiithrt. Die Nutzlast und die Strukturmasse sind abhangig von dem spezifischen Impuls und
der Masse des Triebwerks (siehe Gleichung EI) weshalb hier Minima fiir diese Werte angegeben
sind, die nicht unterschritten werden diirfen. Die Startmasse ist durch die Ariane 6/4 Evolution
begrenzt und darf nicht tiberschritten werden. Wahrend der maximale Durchmesser des Landers
keinen groflen Einfluss auf das Triebwerk hat, ist die Hohe ein wichtiger Parameter, da die
Diisenlénge hier eine entscheidende Rolle spielt. Alle wichtigen Anforderungen an Masse und
Geometrie sind in Tabelle P zusammengefasst.

Tabelle 2: Anforderung an die Massenverteilung und die Dimensionen des EL3 aus [[7]

Bezeichnung Einheit Wert
Nutzlast (inkl. CPE) kg >1800
Strukturmasse (inkl. Triebwerk) kg >1700
Startmasse kg 9900
Durchmesser mm 4570
Hohe LDE m 3
Gesamthohe m 5.96-18

1Je nach Nutzlastverkleidung [2§]
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4.2 Brennkammer

Fir Lander-Triebwerke kamen bis jetzt hiufig hypergole Treibstoffe, wie z.B. Aerozin 50 beim
Lunar Descent Element der Apollo Missionen [§], zum Einsatz. Diese lassen sich unkompli-
ziert ziinden; einfach durch das Offnen und Schlieflen der Treibstoffventile wiederziinden und
sind lagerfahig. Ein Nachteil ist, dass diese Treibstoffe hochgiftig sind und dementsprechende
SchutzmaBnahmen fiir Arbeiten mit den Substanzen umgesetzt werden miissen. LOX/LCH,
bietet hier eine weniger schadliche Alternative, die gleichzeitig hohe spezifische Impulse bereit-
stellen kann. Auflerdem ist die Verdampfungstemperatur hoher als z.B. bei Wasserstoff, was
die kryogene Lagerung vereinfacht [11]. Deswegen wird LOX/LCH, als wichtiger Kandidat fiir
zukiinftige Antriebssysteme gehandelt und sollte auch fir Mond-Lander, wie den EL3, in Be-
tracht gezogen werden.

Die Brennkammergeometrien fiir die Glockendiise und die Aerospike-Diise sind grundlegend
verschieden. Deshalb wird zuséatzlich zur Auslegung der Diisenkonturen jeweils eine Brennkam-
mergeometrie fiir die Treibstoffkombination LOX/LCH, ausgelegt. Fir die Glockendiise wird
dabei eine zylindrische und fiir die Aerospike-Diise eine ringkreisférmige Geometrie mit jeweils
linear verlaufendem konvergenten Diisensegment gewdahlt (siehe Abbildung [L1)).

R < Rca >
-
-bdé =>mm Rci
200 mm —5mm" > 200 mm

25°

t =3mm

Abbildung 11: Geometrien der Brennkammern fiir Glockendiise und Aerospike-Diise

Da der Brennkammerdruck von dem gewéhlten Forderzyklus abhéangig ist, muss dieser vorldufig
bestimmt werden. Bereits erforschte LOX/LCH,-Mond-Lander Triebwerke verwendeten meist
druckgeforderte Zyklen [17], da sie zuverldssig sind und der Entwicklungsaufwand deutlich
geringer ist als bei einem Turbopumpensystem. Der Brennkammerdruck fiir das untersuchte
Triebwerk wird mit 2 MPa angenommen, was gut mit den in der ESAS-Studie der NASA
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vorgeschlagenen 2.24 MPa-2.8 MPa [29] vereinbar ist. Die restlichen Brennkammerparameter
wurden, im Zuge der Auslegung der Glockendiisenkonturen mit TDK, von R. Stark (DLR
Institut fur Raumfahrtantriebe) berechnet und sind in Tabelle a aufgefiihrt.

Tabelle 3: Parameter fir die Brennkammer

Variable Einheit Wert
pc,tot MP& 2

T K 3500
K - 1.132
M gmol™'  21.305
ROF - 3.2

AcJAy - 2.64
PMaterial kg/m3 8150 E

Um die Massen der Triebwerke im spateren Verlauf abschatzen zu konnen, wurde, nach Riick-
sprache mit der Gruppe Strukturen vom Institut fiir Raumfahrtantriebe, das Material Inconel
718 fiir Brennkammer und Diise ausgewéhlt, da es exzellente mechanische und thermische
Eigenschaften besitzt und die Moglichkeit zur additiven Fertigung besteht. Die Brennkammer-
lange wurde mit 200 mm angenommen. Die Wandstarke der Brennkammer und der Diise bis
e = 5 mit 5mm und die Diisenerweiterung ab ¢ = 5 wurde mit einer Wandstérke von 3 mm
festgelegt. Dabei wurden die Wandstirken so ausgewéhlt, dass sie dem Brennkammerdruck
von 2 MPa standhalten und genug Platz fiir Kithlkanéle bieten. Die Mafle sind in Abbildung

verdeutlicht. Es sei angemerkt, dass diese Werte aus keiner fundamentalen Untersuchung
resultieren sondern lediglich auf Erfahrungswerten basieren. Da aber alle Triebwerkskonfigu-
rationen in dieser Arbeit mit den gleichen Randbedingungen und Brennkammern konstruiert
werden, ist diese Annahme gerechtfertigt.

2Siehe Anhang B
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4.3 Glockenkonturen

Die ideale Glockendiise mit voller Lénge und achsparalleler Abstromung ist aufgrund ihrer ho-
hen Masse nicht wirtschaftlich in Vakuumtriebwerken einsetzbar. Deshalb haben sich verschie-
dene Verfahren etabliert um gekiirzte Konturen auszulegen. Das hier gewéhlte Verfahren nach
Rao [B0] verwendet eine schuboptimierte Parabel (Thrust Optimated Parabola, kurz TOP) die
fiir ein vorgegebenes Expansionsverhaltnis oder eine vorgegebene Lénge den maximalen Schub
liefert. Das Verfahren basiert auf der Methode der Charakteristiken, ist also im Vergleich zum
Auslegungsverfahren nach Lee und Angelino kein analytisches Verfahren. Es wurden Konturen
fiir die drei verschiedenen Expansionsverhaltnisse 50, 80 und 100 generiert (siehe Abbildung
). Die Auslegung wurde von R. Stark vom Institut fiir Raumfahrtantriebe durchgefithrt und
die Konturen fir diese Arbeit zur Verfiigung gestellt.

0.6
€ = 50.00
05 IEEREERN € = 8000
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.
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Abbildung 12: TOP-Konturen aus TDK

Um die Lénge des Antriebssystems noch weiter zu reduzieren, kann auf einen Cluster aus meh-
reren Triebwerken zuriickgegriffen werden. Dieser soll hier auch in einer 6 - 5 kN Konfiguration
untersucht werden. Die eingesparte Lénge der Triebwerke konnte fiir die Verwendung einer
kleineren Nutzlastverkleidung der Ariane 6/4 verwendet werden, was die Nutzlastkapazitit er-
hoht. Z.B. konnte die Langeneinsparung von 500 mm-750 mm, die je nach Expansionverhaltnis
moglich ist (siche Abbildung ), zwischen der kurzen Nutzlastverkleidung (Hp.x = 6397 mm)
und der Standard Nutzlastverkleidung (Hyax = 7397 mm) fiir einen Start mit zwei getrennten
Nutzlasten (Dual Launch Structure) entscheiden [28]. Am meisten Nutzlastkapazitdt wirde
man durch einen Wechsel von der grolen auf die kiirzere Einzel-Nutzlastverkleidung (Single
Launch Structure) sparen. Da der Lander aber wahrscheinlich eine Héhe von 6 m nicht tiber-
schreitet [31] wird die kurze Version (Hpyayx = 11815 mm) immer ausreichen.
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Um die Masse der Triebwerke mit Glockendiisen zu bestimmen wird ein vereinfachtes Verfahren
verwendet, indem die Oberflaiche der Diise und Brennkammer berechnet und anschliefend mit
den korrespondierenden Wandstérken und der Materialdichte (siche Tabelle a) multipliziert
wird.

Abbildung @ zeigt, dass die Gesamtmasse des Clusters aus sechs Triebwerken nur 7.8 % -
15.0% grofler ist als das des einzelnen Triebwerks, spart dafiir aber einen wesentlichen Anteil
der Lange ein (ca. 59 %). Zusitzlich kann eine Drosselung des Schubes, die fir eine Landung
notwendig ist, durch das Abschalten einzelner Triebwerke erfolgen, was die Komplexitat des
Antriebssystems verringert.
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Abbildung 13: Masse und spez. Impuls der Triebwerke mit Glockendiisen

Nachteile einer Cluster-Konfiguration sind z.B. die Abgasstrahlinteraktion zwischen den ein-
zelnen Triebwerken, die die Schubverteilung beeinflussen kann und das héhere Gewicht des
Gesamtsystems.

Abschlielend kann also festgehalten werden, dass die Cluster-Konfiguration vor allem im Bezug
auf die Lange klare Vorteile verspricht und deswegen als favorisierte Option gilt. Dies wird auch
durch eine aktuelle Veroffentlichung der ESA bestétigt, da alle vorgestellten Konzepte zu dem
EL3 auf Cluster-Konfigurationen basieren [27].
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4.4 ldeale Aerospike-Konturen

Die Aerospike-Konturen kénnen nicht mit den gleichen Expansionsverhéltnissen der Glocken-
konturen generiert werden, da das Auslegungsverfahren nach Angelino und Lee eine ideale
Kontur mit achsparalleler Abstrémung generiert und keine TOP-Kontur, wie es bei TDK mog-
lich ist. Um die Aerospike-Kontur mit der Glockenkontur vergleichbar machen zu kénnen, muss
die Auslegung der Aerospike mit dem Expansionsverhéaltnis durchgefiihrt werden, welches fiir
die ideale Glockenkontur vorliegen wiirde. Anschliefend wird diese Kontur bei dem Expansion-
verhéltnis der TOP-Kontur abgeschnitten. Da die TOP-Konturen durch Parabeln beschrieben
werden, konnen die idealen Konturen durch parabolische Interpolation bestimmt werden. Die
Koeffizienten der Gleichung fiir eine schiefe Parabel (siehe Gleichung B() b, ¢, d und e kénnen
aus zwei beliebigen Konturpunkten und der Steigung an den betrachteten Punkten bestimmt
werden.

y(x):—b:c—;l—l—\/(bd—c):c—l—cf—e (30)

Im vorliegenden Fall wird fir die Interpolation der erste und letzte Punkt der Parabeln (sie-
he Abbildung [19) verwendet. Dann werden die Funktionswerte mit einer Schrittweite von
Az = 1cm ausgewertet und der maximale y-Wert bestimmt. Mit dem Halsradius und dem
neu bestimmten Austrittsradius, der dem maximalen y-Wert entspricht, kann das ideale Ex-
pansionverhéltnis bestimmt werden. Die Ergebnisse sind in Tabelle { aufgefiihrt.

Tabelle 4: € und Lange der TOP- vs. ideale Glockendiise
€rop  €ideal  LroP/Lideal
50  50.7 1.507
80  83.3 1.679
100 105.6 1.767

Das ideale Expansionsverhéltnis €4y wird dann als Eingangsparameter fiir das Design der
idealen Aerospike-Konturen nach Angelino und Lee verwendet. Nachdem die Kontur generiert
ist wird der Radius, bei dem ergp erreicht ist, bestimmt und der Zentralkorper auf dieses Ex-
pansionsverhaltnis gekiirzt. Die resultierenden Konturen kénnen dann mit den TOP-Konturen
verglichen werden. Im weiteren Verlauf der Arbeit werden nur noch die Expansionsverhaltnis-
se der TOP-Konturen genannt. Bei den Aerospike-Diisen handelt es sich dabei immer um die
gekiirzten Konturen.

Die néchste Frage ist, ob eine rein externe Expansion ausreichend ist oder eine intern-externe
Expansion angewendet werden muss. Das lasst sich leicht beantworten, denn die Umlenkung
darf nicht grofler als 90° sein, da sonst eine Umlenkung in Flugrichtung des Triebwerks entstehen
wiirde. Nach Gleichung [19 ist die maximale Austrittsmachzahl, mit der sich eine rein externe
Expansion realisieren ldsst, M, = 3.61, was nach Gleichung [ einem Expansionsverhéltnis von
€max = 24.84 entspricht. Da dieser Wert kleiner als das kleinste notige Expansionsverhéaltnis von
50 ist, muss also eine intern-extern expandierende Kontur konstruiert werden. Die Brennkam-
merparameter werden identisch zur Glockendiise gewéhlt, da sonst kein Vergleich moglich wére.
Zusatzlich muss der Schub der verschiedenen Diisenarten auch identisch sein. Generell sollten
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die verschiedenen Konturen den gleichen Schub erzeugen, da sie mit den gleichen Auslegungs-
parametern berechnet werden. Aufgrund der verschiedenen Berechnungsmethoden (analytisch
und numerisch) werden aber gewisse Abweichungen bei der Schubberechnung erwartet. Aus
diesem Grund muss der Massenstrom fiir die Auslegung der Aerospike-Diisen bestimmt wer-
den, der die Schubdifferenz zur konventionellen Diise ausgleicht. Dies wird hier erreicht indem
der Wert des Massenstroms erst abgeschétzt wird und dann in einem iterativen Prozess variiert
wird, bis der Zielschub erreicht ist. In jedem Durchlauf wird der Schub der Kontur berechnet
und mit dem Zielschub verglichen. Wenn der Schub zu hoch ist, wird der Eingangswert des
Massenstroms fiir den nachsten Durchlauf reduziert und eine néchste Kontur generiert. Die
[teration bricht ab, wenn eine bestimmte Genauigkeit erreicht ist, die hier mit einem relativen
Fehler von 0.1 % gewdahlt wird.

Die letzten Eingangsparameter, die festgelegt werden miissen, sind die Transitionsmachzahl
M, die Anzahl der Machwellen/Konturpunkte, die berechnet werden sollen und der Radius
der internen Expansion ry,. Erstere wird iiber die Bedingung einer axial anschlielenden Brenn-
kammer definiert; was bedeutet, dass der Prandtl-Meyer-Winkel der Transitionsmachzahl genau
der Hélfte des Prandtl-Meyer-Winkels der Austrittsmachzahl entsprechen muss. Die Anzahl der
Machwellen/Konturpunkte wird mit 1000 vorgegeben. Der Radius 7y, wird als Funktion der
Halsflache vorgegeben, da nach Ditsche [24] so eine Normierung der Konturen gewéahrleistet ist:

Tint = \/I‘Tt (31)

Die so generierten Konturen sind in Abbildung [14 zu sehen.
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Abbildung 14: Aerospike-Konturen
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In der Detailansicht der ¢ = 100-Version in Abbildung ist die geringe Halshohe auffillig,
was die Frage nach der fertigungstechnischen Umsetzbarkeit aufwirft. Die Fertigungstoleranzen
missen im Hals sehr eng gewahlt werden, da eine kleine Abweichung zu einer grolen Abweichung

der Massenstroms und damit des Schubes und der Brenndauer fithren kann. Diese Problematik
wurde u.a. schon bei dem J-2T Triebwerk der NASA erkannt [3].
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Abbildung 15: Kontur der internen Expansion am Beispiel von € = 100

Deshalb sollte hier tiberpriift werden, inwiefern der Schub von diesen Toleranzen beeinflusst
wird. In Tabelle { ist die erwartete maximale Abweichung des Schubes, die auch direkt in die
Abweichung der Brenndauer iibersetzt werden kann, bei konstantem spezifischen Impuls nach
den Allgemeintoleranzen fiir Langenmafle aus der DIN ISO 2768-1 (sieche Anhang B) gezeigt.

Tabelle 5: Schubabweichung fiir allg. Fertigungstoleranzen nach DIN ISO 2768-1
ht Aymax AFT,H]&X
mm  mm %o
30kN e=50 326 +£0.2 1.25
e=80 254 #£0.3 241
e=100 2.25 0.3 2.72
S5kN e=50 1.29 40.2 3.11
e=80 1.02 0.2 4.00
e=100 0.90 0.2 4.51
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Es zeigt sich, dass bei der kleiner skalierten 5kN-Version groflere Abweichungen im Schub
erwartet werden als bei der 30 kN-Version. Im Grofien und Ganzen sind die Schub/Brenndauer-
Abweichungen unter 5% nach den Allgemeintoleranzen aber vertretbar. Es kann auch auf
Passungen, z.B. nach DIN EN ISO 286, zuriickgegriffen werden, die die Abweichung weiter ver-
ringern. Welche Passungen umsetzbar sind muss individuell mit der Wahl von Fertigungs- und
Nachbearbeitungsverfahren entschieden werden. Zusétzlich muss aber auch die thermische Aus-
dehnung im Halsquerschnitt betrachtet werden, die auch einen grofien Einfluss auf den Schub
haben wird.

Nachdem die Vergleichbarkeit mit der Glockendiise und die Fertigungstoleranzen besprochen
wurden, soll nun auf die Masse und den spezifischen Impuls eingegangen werden, da diese
Parameter entscheidend fiir den spateren Vergleich sind. Genau wie bei der Glockendiise ist
in Abbildung die Masse von Diise und Brennkammer fiir die 30kN und die 6 - 5kN -
Version tiber dem spezifischen Impuls aufgetragen. Bei der Berechnung der Masse wurden wieder
die Parameter aus Tabelle B, die geometrischen Groéflen aus Abbildung und die gleiche
Berechnungsmethodik verwendet.
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Abbildung 16: Gesamtmasse der Aerospike-Triebwerke tiber dem spezifischen Impuls

In Abbildung [16 ist deutlich zu erkennen, dass die Masse der Cluster-Versionen zwischen 56 %
- 65 % grofer ist als ein einzelnes Triebwerk und somit fiir die Aerospike-Diise von geringer Re-
levanz ist. Dementsprechend soll im Folgenden der Fokus auf das einzelne Aerospike-Triebwerk
gelegt werden. Der treibende Anteil der Masse der Aerospike-Triebwerke kommt hier von der
Brennkammer, da die doppelte Wand und der grofie Durchmesser zu einer sehr grofien Ober-
flache fiihren. Die Léngeneinsparung zwischen der Cluster- und der Einzelversion betragt auch
hier ca. 59 % fiir alle Expansionsverhéltnisse (siche Abbildung @) Der spezifische Impuls der
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verschieden skalierten Version ist identisch, was bedeutet, dass die Konturen normiert sind.

Wie schon angesprochen ist die Kiirzung von Aerospike-Diisen eine Notwendigkeit um die sehr
groffe Masse der Brennkammer zu kompensieren. Der Einfluss dieser Kiirzung wurde schon
intensiv erforscht (z.B. in [25]) soll aber hier erneut fiir den Anwendungsfall auf einem Mond-
Lander untersucht werden.

4.4.1 Einfluss der Kiirzung des Zentralkorpers

In diesem Kapitel soll der Einfluss der Kiirzung anhand des Auslegungsverfahren nach Ange-
lino und Lee und der genannten Modelle zur Bestimmung des Stirnflichendrucks untersucht
werden. Das Stromungsfeld des abgeschnittenen Zentralkorpers ist sehr komplex und erfordert
numerische Verfahren wie CFD oder die Methode der Charakteristiken, um eine vollstdndige
dreidimensionale Auflésung zu erreichen. Das Verwenden der Verfahren nach Angelino und Lee
ist dementsprechend nur fiir eine erste Abschatzung anwendbar und muss durch erweiterte
Verfahren ergénzt werden. Es wird nur die externe Kontur gekiirzt, da diese fiir die gegebenen
Expansionsverhaltnisse mehr als 90 % der Gesamtlange ausmacht und daher eine weitere Kiir-
zung nicht sinnvoll ist. Der Stirnflachendruck wird vorerst vernachlassigt, da die empirischen
Modelle nur fiir Kaltgasexperimente und bestimmte Machzahlbereiche validiert sind. In einem
nachsten Schritt soll aber der Stirnflichendruck dediziert untersucht werden.

Beispielhafte Konturen fiir ein Kiirzungsverhéltnis von L/Liges = 0.22 sind in Abbildung llj
gezeigt.
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Abbildung 17: Auf 22 % der idealen Lange gekiirzte Aerospike-Diisen
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Fir die Kiirzung wird die externe Kontur in 10 %-Inkrementen gekiirzt. Dafiir wird durch
die z-Koordinaten der Konturpunkte iteriert bis der Punkt gefunden wurde fiir den als erstes
i > Tyrune gilt. Dieser Punkt entspricht dann dem letzten Konturpunkt und bestimmt auch
den Druck und die Geschwindigkeit/Machzahl im Endquerschnitt. Die gekiirzte Lange wird auf
die Gesamtlénge der idealen Diise (Hals bis Ende externe Kontur) bezogen.

Um die Vergleichbarkeit zu gewahrleisten, wird der Massenstrom fiir die jeweilige Kiirzung
erhoht damit der Schub erhalten bleibt. Bei einer Kiirzung des Zentralkorpers verringert sich
die Oberflache der Diisenkontur und damit auch deren Masse. Die verringerte Oberfléche fithrt
im Umkehrschluss auch dazu, dass das Druckschubglied in der Schubgleichung fiir Aerospike-
Diusen (Gleichung @) abnimmt. Bei der Kiirzung geht es also darum einen Kompromiss aus
Massenreduktion und Verlust von spezifischem Impuls zu erzielen.
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Abbildung 18: Masse des Aerospike-Triebwerks unter Einfluss der Kiirzung des Zentralkorpers

In den Abbildungen @ und [19 ist zu sehen, dass die Masse mit fortschreitender Kiirzung stér-
ker sinkt als der spezifische Impuls. L/Ljgeas = 0.2 ist jeweils mit einer grauen Linie markiert,
da dieser Wert am héufigsten in der Literatur empfohlen wird. Aus Abbildung [L§ kann auch
direkt eine Aussage iiber das Schub/Gewicht-Verhiltnis abgeleitet werden, da der Schub fiir alle
Triebwerke 30 kN betriagt. Mit der Gravitationskonstante des Mondes, die nach [20] 1.62m/s?
betragt, entspricht dies Schub/Gewicht-Verhaltnissen des Triebwerks zwischen 127.73 (¢ = 100)
und 231.48 (e = 50). Das Schub/Gewichts - Verhaltnis des gesamten Landers ist konstant, da
es von der maximalen Startmasse (my = 9900 kg) abhangt und betréagt 1.87.

Eine Kiirzung auf L/ Ligea > 0.4 ist laut Abbildung [L9 ohne grofie Verluste des spezifischen Im-
puls méglich. Dementsprechend kénnen die Empfehlungen aus der Literatur, auf L/ Ligea < 0.2
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zu kiirzen [25] [3], nicht direkt bestétigt werden. Es wird sich zeigen_inwiefern die Einbindung
des Stirnflaichendrucks diesen Wert beeinflussen wird. In Abbildung [1§ ist auflerdem zu erken-
nen, dass ab L/Ljgea =~ 0.05 — 0.08 die Masse durch das Abschneiden wieder ansteigt. Der
Grund dafiir ist die Erhohung des Massenstroms, die notig ist um den groflen Schubverlust
auszugleichen. Ein hoherer Massenstrom hat eine grofiere Halsflache zur Folge, was bei kon-
stantem Expansionsverhéltnis auch zu einer Vergrofierung von R, fithrt (siehe Gleichung [13).
Bei L/ Ligeas = 0.05 — 0.08 ist dann der Punkt erreicht an dem die Masseneinsparung der Lén-
genkiirzung kleiner ist als der Massenzuwachs durch die Vergroferung von R.,.
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Abbildung 19: Einfluss der Kiirzung der externen Kontur auf den spez. Impuls

Wie schon erwahnt, wurde bis jetzt der Stirnflichendruck vernachléssigt. Aufgrund des geschlos-
senen Nachlaufgebiets im Vakuumbetrieb liefert dieser aber immer einen positiven Anteil zum
Schub und hat damit einen Einfluss auf die Masse und den spezifischen Impuls. Wie grof dieser
Einfluss ist und welche Unterschiede die verschiedenen empirischen Modelle aufweisen, soll als
nachstes untersucht werden. Abbildung @ zeigt erneut den Verlauf des spezifischen Impulses
und der Masse iiber dem Kiirzungsgrad fiir den Fall ohne Stirnflichendruck und fiir die drei
verschiedenen Modelle (Gleichunger@, und @) Aufgrund der besseren Ubersicht wurde
sich hier auf ein Expansionsverhéltnis (¢ = 100) beschrankt. Die Aussagen sind aber qualitativ
auf andere Expansionverhéltnisse tibertragbar. Wie schon erwédhnt, sind die Modelle nur im
Machzahlbereich von 3.5-5.5 validiert. Deshalb ist bei einem Kiirzungsgrad von L/ Ligea = 0.08
eine graue vertikale Linie vermerkt, da ab hier die Austrittsmachzahl M, tyunc kleiner als 3.5
ist. Eine obere Begrenzung gibt es nicht, weil fiir ¢ = 100 die maximale Austrittsmachzahl
M, = 4.41 gilt und diese somit innerhalb des Anwendungsbereichs liegt.
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Abbildung 20: Masse und spez. Impuls unter Berticksichtigung des Stirnflichendrucks (e = 100)
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Die drei Modelle zeigen sehr verschiedene Ergebnisse. Das Modell nach Lamb-Oberkampf (Glei-
chung @) liefert dabei die konservativsten Werte, gefolgt von dem Mittelwert aus idealem und
gekirztem Enddruck (Gleichung @) Das Modell nach Fick und Schmucker (Gleichung @)
liefert den grofiten Stirnflichendruck. Wéhrend der Einfluss des Stirnflichendrucks auf den
spezifischen Tmpuls schon bei ca. L/ Ligea = 0.6 signifikant wird, ist der Einfluss auf die Masse
erst ab ca. L/Lijges = 0.5 erwdhnenswert. Eine wichtige Erkenntnis ist, dass die zwei Model-
le nach Fick und Schmucker (Gleichung P9 und R7) einen Anstieg des Iy, auch innerhalb des
Anwendungsbereiches bewirken. Aulerdem wird der Schubverlust so stark ausgeglichen, dass
trotz Erhohung des Massenstroms die Gesamtmasse mit fortschreitender Kiirzung fiir alle drei
Modelle sinkt. Alle Modelle zeigen also, dass ein signifikanter Zuwachs an spezifischem Impuls
und an Einsparung der Masse durch den zusatzlichen Schub der Stirnflache erreichbar ist. Der
Anstieg auf einen Iy, > 460s nach Gleichung @ ist dabei sehr unwahrscheinlich, da dieser
Wert an der Obergrenze der Effizienz von chemischen Antrieben liegt und vor allem zu hoch
fir die verwendete Treibstoffkombination LOX/LCH, ist. Die anderen beiden Modelle zeigen
einen realistischeren Anstieg auf maximal I, ~ 410s (Gleichung @) und nur eine Dampfung
des Verlustes an Iy, (Gleichung @)

Der Grund fiir den signifikanten Anstieg des Stirnflichendrucks ist der stark ansteigende Druck
am Zentralkérper nahe dem Ubergang von interner zu externer Expansion. Das fithrt dazu, dass
der Stirnflichendruck fiir L/Ljgea < 0.1 nach Gleichungen R6 - R auch sehr stark ansteigt, wie
Abbildung @ bestétigt. pe trunc entspricht dabei dem Enddruck am gekiirzten Zentralkorper.
Der Stirnflichendruck wurde mit dem Modell von Fick und Schmucker berechnet.
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Abbildung 21: Enddruck und spez. Impuls fiir die gekiirzte Aerospike-Diisen

Abschlieend kann gesagt werden, dass die Modelle zu sehr unterschiedliche Ergebnisse kom-
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men und deswegen keine klare Aussage tiber den tatsachlichen Einfluss des Stirnflichendrucks
gegeben werden kann. Trotzdem scheint die Aerospike-Diise das Potential zu haben durch den
Stirnflichendruck nicht nur den Schubverlust der Kiirzung auszugleichen sondern auch einen
Schubzuwachs zu erzielen. Deswegen muss der Stirnflichendruck mit hoher Genauigkeit be-
stimmt werden, da er den Unterschied zur konventionellen Glockendiise ausmacht.

4.4.2 Einfluss des Radius der internen Expansion

Der Radius ryy ist prinzipiell unabhangig von der Kontur wahlbar. Bis jetzt wurde der Wert
nach Gleichung B1f berechnet, da dadurch eine Normierung der Konturen moglich ist. Hier soll
nun untersucht werden welchen Einfluss der Parameter auf die Masse und den spezifischen Im-
puls der idealen Aerospike-Konturen hat.

rint Wird dafiir trotzdem als Funktion der Halsfliche berechnet, damit die Normierung weiterhin
gewahrleistet ist. Gleichung Bl wird aber mit einem Faktor zwischen 0.1-2 multipliziert. Dies
soll einen ersten Eindruck iiber den Einfluss des Parameters geben. In Abbildung ist die
Verdnderung der Masse unter Einfluss von 7y, gezeigt. Die Massenzunahme liegt bei 44.4 % -
50.5 %, je nach Expansionverhéltnis, und ist damit sehr signifikant. Bei groBeren Expansions-
verhaltnissen ist die Massenzunahme dabei prozentual geringer.
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Abbildung 22: Masse bei Variation des Radius der internen Expansion

Der Gewinn des spezifischen Impuls durch die Radius-Vergrofierung hingegen ist verschwindend
gering, wie Abbildung PR3 zeigt. Dementsprechend sollte das Ziel einer Auslegung sein, den Ra-
dius so klein wie moglich zu wéihlen um Masse zu sparen. Dabei sollte die Fertigungsgenauigkeit
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in die Uberlegungen mit einflieBen, sowie die thermische Belastung, die dazu fiithren kénnte,
dass der Radius sich durch plastische Verformung dauerhaft verdandert.
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Abbildung 23: Spez. Impuls bei Variation des Radius der internen Expansion
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4.5 Nicht-ideale Aerospike-Konturen

Um den Stirnflichenschub zu maximieren, werden die sogenannten nicht-idealen Aerospike-
Diisen betrachtet. Dabei soll der Expansionsradius R,., genau wie bei den idealen Diisen, mit
Gleichung [L3 berechnet werden jedoch direkt mit einem Faktor > 1 beaufschlagt werden, so-
dass die Kontur nicht mehr auf der Symmetrieachse endet. Das fiihrt dazu, dass auch ohne
Kiirzung des Zentralkorpers eine Stirnfliche zur Verfiigung steht, auf die ein Druck wirkt und
somit zusatzlich Schub erzeugt.

Bei einer zusatzlichen Kiirzung wird die entstehende Stirnfliche auch grofier ausfallen, als es
bei der idealen Aerospike-Diise der Fall wéare. Alle anderen Randbedingungen wie Expansions-
verhéltnis, Massenstrom und die Brennkammergrofien werden identisch zur idealen Ausfithrung
gewéhlt. Die entstehende Kontur liefert damit, ohne Berticksichtung der Stirnfliche, den glei-
chen Schub wie die ideale Diise, da der Druckverlauf entlang der Kontur durch das Expansi-
onsverhéltnis vorgegeben ist und auch die Oberfliche, auf die der Druck wirkt, aufgrund des
identischen Expansionsverhaltnisses, konstant bleibt. Es soll nun untersucht werden, ob der
Schubzuwachs durch die Vergroflerung der Stirnfliche gréfler ist als der Massenzuwachs der
durch die Erhéhung des Expansionsradius entsteht, da nur dann ein Vorteil dieser Konturen

egeben ist. Eine beispielhafte Kontur mit einer Radiusvergroferung um 5 % ist in Abbildung

gezeigt.

0.6

0.1

0.0 1 1 1 1 1 1 I: 1 _a
-02 00 02 04 06 08 10 12 14 16

T, m
Abbildung 24: Nicht-ideale Konturen fiir verschiedene € mit R./Re 1dea1 = 1.05

Die Berechnung der nicht-idealen Konturen wird nach folgenden Schritten durchgefiihrt:

1. Berechnung der idealen Kontur und Kiirzung bei den TOP-Expansionsverhaltnissen
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2. Iteration des Massenstroms um den gewiinschten Schub zu erhalten

3. Verschieben des Expansionspunktes indem R jqeas mit einem Faktor > 1 multipliziert
wird

4. Berechnung der nicht-idealen Kontur mit dem richtigen Massenstrom und dem grofleren
Re

Wie in Abbildung @ zu erkennen ist, ergibt sich schon bei einer Vergroferung von R, um 5 % ein
grofler Radius am Ende des Zentralkorpers und damit eine grofie Stirnfliche. Das liegt daran,
dass die Austrittsfliche nun nicht mehr einer Kreisflache entspricht, sondern einer Kreisring-
fliche bei der der kleine Radius dem Endradius der Kontur entspricht. Ein weiterer wichtiger
Punkt ist die Lange der nicht-idealen Aerospike-Diise. Durch die Vergrofierung von R, um 5%
wird bei der nicht-idealen Aerospike ca. 24 % der Lange fiir alle Expansionsverhaltnisse einge-
spart (siehe Abbildungen [14 und R4)). Das ist eine sehr grofle Einsparung und speziell fir die
Anwendung auf dem Mond-Lander vorteilhaft.

In den Abbildungen @ - @ ist der spezifische Impuls und die Masse der nicht-idealen Trieb-
werke fiir die volle Lange und fiir Kiirzungen auf 60 % und 20 % gezeigt. Auch hier wird sich
bei dem spezifischen Impuls, aufgrund der Ubersicht, auf € = 100 beschrinkt.

Wie in Abbildungen @ - @ zu erkennen ist, steigt der spezifische Impuls mit der Vergroflerung
von R, und mit der Kiirzung des Zentralkérpers an. Gleichzeitig steigt aber auch die Masse
durch die Vergrofierung von R.. Der Massenanstieg geschieht dabei anndhernd linear (siehe
Abbildungen @ - 7). Die Zunahme an spezifischem Impuls ist sehr signifikant mit Maximal-
werten zwischen 415s - 480 s (Modell nach Fick und Schmucker) und 392s - 400s (Modell nach
Lamb und Oberkampf), je nach Kiirzungsgrad. Dies entspricht einem prozentualem Zuwachs
durch den Stirnflichendruck von 7.5 % - 28 % und 1.7 % - 5.3 %. Die Massenzunahme liegt z.B.
fir das e = 100 Triebwerk zwischen 50 % - 57 %.

Es zeigt sich also, dass die nicht-idealen Aerospike-Diisen einen signifikant grofleren Zuwachs des
I, im Vergleich zu den idealen Aerospike-Diisen haben. Da bei beiden Diisen-Konfigurationen
die gleichen Modelle zur Bestimmung des Stirnflichendrucks verwendet wurden, kann da-
von ausgegangen werden, dass dieses Ergebnis auch qualitativ richtig ist. Im nun folgen-
den Vergleichsteil der Designstudie wird entschieden, ob der Massenzuwachs der nicht-idealen
Aerospike-Diisen durch den hoheren spezifschen Impuls ausgeglichen werden kann oder nicht.
Die sehr hohen spezifischen Impulse (480s fiir das Modell von Fick und Schmucker) sind aber
auch hier, genau wie bei den idealen Diisen, sehr unrealistisch.
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Abbildung 25: Nicht-ideale Aerospike-Diise mit € = 100 und L/Ljgea = 1
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Abbildung 26: Nicht-ideale Aerospike-Diise mit € = 100 und L/Ljgea = 0.6
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Abbildung 27: Nicht-ideale Aerospike-Diise mit € = 100 und L/Ljgea = 0.2
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4.6 Vergleich der Aerospike-Konzepte mit den Glockenkonturen

Die drei verschiedenen Diisenkonzepte wurden nun vorgestellt und auf ihre Masse untersucht
wobei auch die Brennkammer mit berticksichtigt wurde. Neben der Masse hat auch der spezi-
fische Impuls der Triebwerke einen entscheidenden Einfluss auf die Gesamtmasse des Landers.
Deshalb wurde dieser auch ausfiihrlich untersucht. Dabei wurde bei den idealen und nicht-
idealen Aerospike-Diisen auch die Kiirzung des Zentralkorpers und der daraus resultierende
Einfluss des Stirnflichendrucks auf den spezifischen Impuls untersucht.

In diesem Abschnitt sollen die verschiedenen Diisenkonzepte verglichen werden. Dabei soll un-
tersucht werden inwiefern Aerospike-Diisen Vorteile im Bezug auf die Masse des Landers haben.
Zusatzlich soll auch die Lange der Diisen untersucht werden, da dies einen Einfluss auf die no6-
tige Lange der Landebeine oder der Nutzlastverkleidung hat. Um den Einfluss auf die Masse
zu untersuchen, wird die Raketengrundgleichung (Gleichung m) herangezogen. Dabei wird die
Differenz Amy der erreichbaren Nutzlastmasse zwischen der konventionellen Glockendiise und
der jeweiligen Aerospike-Diise berechnet. Die Startmasse mg entspricht der Strukturmasse und
der Treibstoffmasse m1. Nach Brennschluss der Triebwerke ist idealerweise die Masse des Treib-
stoffs aufgebraucht dementsprechend gilt:

m m —Av
g — eIsp,Ag

mo
—Av
= myN = mge'sers —my

Die Differenz der Nutzlasten zwischen Aerospike-Triebwerk und Glocken-Triebwerk ist dann:

—Av —Av
Amy = mxa = MNG = Mo e As —mgp — (mo el G — ms,c;)

Wobei die Gesamtstrukturmasse aus der Strukturmasse des Landers mg und der jeweiligen
Triebwerksmasse mrw ; besteht:

msag = Mg + mrw,c

Mg, A = Mg + mTw,A
Die Strukturmasse des Landers kiirzt sich aus der Gleichung heraus und es ergibt sich folgende
Gleichung zur Bestimmung der Nutzlastdifferenz:
AmN =My (WA — I\AR(;) + mTW’G — mTW’A (32)

Wenn Amy > 0 gilt, bedeutet dies einen Nutzlastgewinn durch das Aerospike-Triebwerk.
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4.6.1 Ideale Aerospike-Diisen

Ein Nachteil der Aerospike-Triebwerke wurde in deren Masse identifiziert. Die Massen der
Aerospike-Triebwerke mit L/Ligea = 1 und L/ Ligeas = 0.2 sind im Vergleich mit der Masse des
konventionellen Triebwerks in Tabelle [ zusammengefasst. Zu erkennen ist, dass die Brennkam-
mermasse der Aerospike-Triebwerke, je nach Expansionsverhéltnis, 6.9 - 9.1 mal grofler ist als
die der konventionellen Triebwerke.

Tabelle 6: Gewichtsvergleich der 30 kN-Versionen
e  Brennkammer Diise Gesamt

- kg kg kg
Aerospike 50 42.15 47.49  90.00
(L/Ligea = 1) 80 52.43 71.13  123.56
100 54.63 86.91 144.98
Aerospike 50 43.14 38.17 81.31
(L/Ligeas = 0.22) 80 53.13 53.91 107.04
100 58.06 65.45 120.88
Glocke 50 6.09 35.43  41.52
80 6.03 54.76  60.79
100 6.00 68.30  74.30

Die Massen der Diisen hingegen sind sehr ahnlich, was auch nicht tiberraschend ist, da die
Diisenmasse vom Fléchenverhéltnis und der absoluten Halsfliche dominiert wird und diese bei
beiden Dusenkonfigurationen fast identisch sind. Trotz der Kiirzung auf 22 % der idealen Lange
hat die Aerospike-Diise aber keine Massenvorteile im Vergleich zur Glockendiise. Hier muss
angemerkt werden, dass auch andere Brennkammergeometrien verwendet werden konnen die
eine geringere Masse aufweisen. Z.B. kann der auflere Radius der Halsfldche auch dem dufleren
Radius der Brennkammer entsprechen und dafiir der innere_ Radius der Brennkammer naher
an die Symmetrieachse verschoben werden (vgl. Abbildung @) Dies wiirde die Oberflache der
Brennkammer verringern.

Als néchster Schritt soll die Linge der verschiedenen Diisenkonfigurationen verglichen werden.
Dafiir ist in Abbildung @ die Aerospike-Diise fiir die Expansionsverhéltnisse 100 und 200 zu-
sammen mit der Glockendiise, einmal in voller Lange und einmal auf 22 % gekiirzt, abgebildet.

Es zeigt sich, dass aus der Kiirzung der Aerospike-Diise auf erop nur eine sehr geringe Lén-
genreduktion im Vergleich zur Glockendiise resultiert. Die Aerospike-Diise mit L/ Ligea = 0.22
hingegen ist sehr viel kiirzer als die Glockendiise. Diese kiirzere Lange kann dazu verwendet
werden die Aerospike-Diise mit grofleren Expansionsverhéltnissen zu fertigen als es bei der Glo-
ckendiise moglich ware, da deren Lange ab einem gewissen Expansionverhéltnis impraktikabel
wird. Fur das Vinci-Triebwerk wurde z.B. in der urspringlichen Auslegung ein Expansionsver-
héaltnis von 243 vorgesehen, welches aber nur durch eine ausfahrbare Diisenerweiterung erreicht
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werden konnte [32]. In Abbildung @ ist zu sehen, dass die Léange der gekiirzten Aerospike-Diise
sogar bei einer Steigerung auf ¢ = 200 trotzdem ca. der Hélfte der Lange der Glockendiise
mit ¢ = 100 entspricht. Der Durchmesser und damit das Gewicht ist aufgrund der grofleren

Austrittsfliche natiirlich grofier.

Nun soll der Einfluss des spezifischen Impuls und der Triebwerksmasse auf die Nutzlast des
Landers untersucht werden. Dafiir ist in Abbildung @ die Nutzlastdifferenz bei Verwendung
eines idealen Aerospike-Triebwerks im Vergleich zum konventionellen Triebwerk mit Glocken-
diise aufgetragen. Zunéchst ohne Berticksichtigung des Stirnflichendrucks.

100
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Abbildung 29: Nutzlastdifferenz ohne Stirnflachendruck

Auch ohne Stirnflachendruck scheint die Aerospike-Diise einen Vorteil gegeniiber der Glocken-
dise zu haben. Zwischen 25kg - 75kg (je nach €) konnte der Lander mehr an Nutzlast trans-
portieren, was, bezogen auf die in [27] fiir den EL3 vorgeschlagenen 1800 kg Nutzlast, 1.4 %
- 4.2% entspricht. Aulerdem zeigt sich hier, dass eine Kiirzung auf <36 % der Linge bei ei-
nem Expansionsverhéltnis von 50 bereits keinen Vorteil mehr zu Glockendiise aufweist. Bei
e = 100 kann ohne Nutzlastverluste bis auf 23 % der Lange gekiirzt werden. Wenn eine grofere
Nutzlast gewiinscht ist, kann die Diise bei 60 % der Lange abgeschnitten werden, sodass die
Aerospike-Diise die gleiche Lénge wie die Glockendiise hat (sieche Abbildung @) aber durch
das Abschneiden fast keine Nutzlast verloren geht (siehe Abbildung RY). Da die Lénge einer
€ = 200 Aerospike-Diise untersucht wurde, muss, um die groflere Masse des Triebwerks durch die
Durchmesservergrofferung zu beriicksichtigen, auch fir diese Konfiguration die Nutzlastdiffe-
renz untersucht werden. In Abbildung B(] wird dafiir die Glockendiise mit drei Aerospike-Diisen

mit groferen Expansionsverhéltnissen verglichen.
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Abbildung 30: Nutzlastdifferenz zur ¢ = 100 Glockendiise fiir hohere Expansionsverhéltnisse

Abbildung @ zeigt, dass die Erhohung des Expansionsverhaltnisses nur bedingt in einer Nutz-
lastzunahme resultiert. Fiir 120 < € < 150 nimmt die Masse des Triebwerks so stark zu, dass
der Anstieg an spezifischem Impuls nicht ausreicht um eine positive Nutzlastanderung zu be-
wirken. Trotzdem ist es moglich den Zentralkorper der Aerospike-Diise ohne Einbufle des Iy,
weiter abzuschneiden (auf ca. 40 %) als es bei den kleineren Expansionsverhéltnissen der Fall
ist. Das optimale Expansionsverhéaltnis fiir die 30 kN - Version scheint, fiir die hier betrachtete
Konfiguration, also zwischen 120 und 150 zu liegen. Auflerdem ist zu erkennen, dass bei den
beiden grofieren Expansionsverhéltnissen 150 und 200) der Nutzlastgewinn mit dem Abschnei-
den leicht ansteigt.

Die Nutzlastdifferenz unter Berticksichtigung der Modelle zur Berechnung des Stirnflichen-
drucks soll hier auch wieder untersucht werden. Alle drei Modelle sind wieder am Beispiel von
¢ = 100 in Abbildung B1 gezeigt.

Der Verlauf von Amy ist sehr &hnlich zu dem Verlauf des spezifischen Impuls in Abbildung ,
da dieser den grofiten Einfluss auf die Nutzlast hat. Keines der Modelle sagt einen Nutzlastver-
lust voraus und der Gewinn nimmt mit der Kiirzung rapide zu. So werden z.B. bei L/ Ligea = 0.2
(mit Beriicksichtigung der Modelle) Nutzlastgewinne von bis zu 200 kg erreicht (Modell nach
Fick und Schmucker) was einer Steigerung um 11.1 % entspricht (auf my =1800 kg bezogen).

Die idealen Aerospike-Diisen zeigen also, dass sie einen Nutzlastgewinn auch ohne Berticksich-
tigung des Stirnflachendrucks bereitstellen konnen. Dabei sei nochmal auf die unterschiedlichen
Auslegungsverfahren und der damit verbundene Unterschied des berechneten spezifischen Im-
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Abbildung 31: Nutzlastdifferenz mit Stirnflichendruck

puls hingewiesen. Es kann aber erwartet werden, dass die Aerospike-Diise mindestens den glei-
chen spezifischen Impuls wie die Glockendiise bereitstellen kann, was dazu fithren wiirde, dass
der Nutzlastverlust der Differenz der Triebwerksmassen entspriche. Mit den Werten aus Ta-
belle i entspréiche das ohne gekiirztem Zentralkorpers einem Nutzlastverlust von 2.7 % - 3.9 %
und mit einer Kiirzung auf 22 % lage dieser bei 2.2 % - 2.6 %. Es kann aber davon ausgegangen
werden, dass dieser geringe Verlust zu einem gewissen Mafl durch den zusétzlichen Schub der
Stirnflache ausgeglichen wird. Deswegen kann mit grofler Sicherheit festgehalten werden, dass
die Aerospike-Diise auch ohne Kenntnis des Beitrags der Stirnfliche zum Schub eine kiirzere
Alternative zur Glockendiise mit der gleichen Nutzlastkapazitit darstellt.
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4.6.2 Nicht-ideale Aerospike-Diisen

Als letztes werden die nicht-idealen Aerospike-Diisen mit den Glockendiisen verglichen. Auch
hier kann der maximale Nutzlastverlust, der auftreten wiirde wenn der spezifische Impuls iden-
tisch zur Glockendiise ist, allein durch die Differenz der Triebwerksmasse berechnet werden.
Die Massendifferenz fiir die ungekiirzte Diise kann in Abbildung abgelesen werden. Die
Massenzunahme durch die RadiusvergroBerung auf Re/Re1qea = 1.5 liegt zwischen 40 kg fur
€ = 50 und 80 kg fir e = 100, was prozentual 2.2 % - 4.4 % Nutzlastverlust entspricht. Bei der
auf 20 % der Lange gekiirzten nicht-idealen Diisen ist der Verlust geringer mit 30 kg fiir e = 50
und 60 kg fir e = 100 (1.7% - 3.3%).
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=== Fick, Schmucker
sn 400 |
4
z
g
<200+ -
%— ___________________ -
0 —————————————
_200 1 1 1 1
1.0 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5

Re/Re,ideal
Abbildung 32: Nutzlastdifferenz fir e = 100 und L/ Ligeas = 1

In Abbildung @ ist der Einfluss der verschiedenen Modelle auf die € = 100-Version der nicht-
idealen Aerospike-Diise gezeigt. Die Masse der Diise kompensiert den Nutzlastzuwachs bei
Re/Re1aear = 1.25, wenn der Fall p, = 0 betrachtet wird. Lamb und Oberkampf sagen ei-
nen leichten Abfall der Differenz voraus. Die Annéherung des Drucks tiber den Mittelwert und
das Modell nach Fick und Schmucker zeigen einen signifikanten Anstieg von Amy um bis zu
200kg (11.1%). Das heifit der Nutzlastgewinn ist hier schon identisch zur auf 22 % gekiirzten
idealen Aerospike-Diise.

In den Abbildungen @ - @ sind dann noch die Nutzlastgewinne der gekiirzten nicht-idealen
Diisen gezeigt. Die Maximalwerte betragen hier 300 kg - 700 kg was eine immense Steigerung
von 16.7% - 38.9 % entspricht.

Ob dieser Nutzlastgewinn tatsachlich realistisch ist mag zu bezweifeln sein, da auch hier ein
grofler Fehler durch die nicht validierten Stirnflichenmodelle entsteht. Trotzdem zeigen die Er-
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Abbildung 33: Nutzlastdifferenz fir ¢ = 100 und L/ Ligeas = 0.6
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Abbildung 34: Nutzlastdifferenz fir € = 100 und L/ Ljgeas = 0.2
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gebnisse, dass die nicht-idealen Aerospike-Diisen Vorteile liefern kénnen im Vergleich zu den
idealen Aerospike-Diisen. Auch wenn die zugrunde liegenden Modelle nicht fiir den Anwen-
dungsfall validiert sind, zeigen sie einen guten Trend, da fiir beide Aerospike-Konzepte (ideal
und nicht-ideal) die gleichen Modelle verwendet wurden und dementsprechend davon ausge-
gangen werden kann, dass beide mit dem gleichen Fehler behaftet sind.
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5 Anhang

LASER BW

Materialdatenblatt
Inconel 718

Beschreibung

Inconel 718 ist eine nickelbasierte hitzebestadndige Legierung. Diese Art aushartbarer Nickel-Chrom Legierungen
zeichnet sich aus durch gute Alterungsbestandigkeit, Zug-, Warm- und Bruchfestigkeit, bei Temperaturen bis zu 700 °C.
Die Legierung ist auBerdem sehr korrosionsbestandig in unterschiedlichen korrosiven Umgebungen. Dieses Material ist
ideal fur viele Hochtemperaturanwendungen, wie Teile von Gasturbinen, Mess-, Energie- und Prozesstechnik usw. Das

Material zeigt auBerdem sehr gute Eigenschaften und Moglichkeiten fur kaltetechnische Anwendungen.

Eigenschaften & Anwendung

Hervorragende Korrosionsbestdndigkeit, gute Eigenschaften bei Temperaturen bis zu 700 °C, z.B. Zugfestigkeit,

Dauerfestigkeit, Kriechen und Bruch.

Fur Funktionsprototypen, Serienteile, Luft- und Raumfahrt (z.B. hochtemperaturbestiandige Turbinenbauteile),

Rennsport, Industrie

Chemische Zusammensetzung (in Gew. - %)

Ni 50-55 Cr 17,0-21,0
Nb 4,75-5,5 Mo 2,8-33
Ti 0,65-1,15 Al 0,20-0,80
Co <1,0 Cu <03

C <0,08 Si, Mn je<0,35
P,S je<0,015 B <0,006

Fe Rest

Physikalische Eigenschaften

Relative Dichte ca. 100 %

Dichte min. 8,15 g/cm?

3D Laser BW GmbH & Co. KG, Wielandstr. 19, 73230 Kirchheim unter Teck
Tel.: 702173467-23 | Email:info@3-d-laser.de | Internet: www.3-d-laser.de
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Erich Uhe GmbH, Feinmechanik, Hoher Holzweg 48 A+B, D-30966 Hemmingen (OT Arnum)
Telefon +49 (0) 51 01/ 92 84-0, Telefax +49 (0) 51 01/ 92 84-99, E-Mail: info@uhe.de, http://www.uhe.de

Allgemeintoleranzen nach DIN ISO 2768-1

Allgemeintoleranzen fiir Langen- und Winkelmasse mit vier Toleranzklassen dienen zur Vereinfachung von Zeichnungen.
Durch die Wahl einer Toleranzklasse soll die jeweilige werkstattlibliche Genauigkeit berlicksichtigt werden.

Ist fir ein einzelnes Nennmass eine kleinere Toleranz erforderlich oder eine gréssere wirtschaftlich, dann wird diese neben
dem Nennmass angegeben.

Tabelle 1 Gren: far Lalu_.lc:
Grenzabmasse in mm fiir Nennmassbereich in mm

Toleranzklasse 0,5 Uber 3 liber 6 Uber 30 Uber 120 | Uber 400 | tiber 1000 | liber 2000 | Giber 4000

bis 0,5 bis 3 bis 6 bis 30 bis 120 bis 400 | bis 1000 | bis 2000 | bis 4000 | bis 8000
f _(fein) + 0,05 + 0,05 +0,10 +0,15 +0,2 +0,3 +0,5 - -
m_(mittel) siehe +0,10 +0,10 + 0,20 + 0,30 +0,5 +0,8 +1,2 +2 +3
g (grob) unten +0,15 +0,20 +0,50 +0,80 +1,2 +20 +3,0 +4 +5
sg (sehr grob) - + 0,50 + 1,00 + 1,50 +25 +4,0 + 6,0 +8 +8

Bei NennMassen unter 0,5 mm sind die Grenzabmasse direkt am Nennmass anzugeben.

Tabelle 2 Grenzabmasse fiir Rundungshalbmesser und Fasenhdéhen

Grenzabmasse in mm fiir Nennmassbereich in mm
Toleranzklasse 0,5 uber 3 Uber 6 Uber 30 Uber 120
bis 0,5 bis 3 bis 6 bis 30 bis 120 bis 400

f (fein)

N +0,2 +0,5 +1,0 +2,0 +4,0
m  (mittel) siehe

rob unten
g _(grob) +0,4 +1,0 +2,0 +4,0 +8,0
sg (sehr grob)

Bei Nennmassen unter 0,5 mm sind die Grenzabmasse direkt am Nennmass anzugeben.

Tabelle 3 Grenzabmasse fiir Winkelmasse

Grenzabmasse in Winkeleinheiten fir Nennmassbereich des
kiirzesten Schenkels in mm
Toleranzklasse | pis 10 | ber 10 | iber50 | iber50 | iber 400
bis 50 bis 120 bis 400
f (fein)
- +1° +30"' +20' +10"' +5'
m  (mittel)
g (grob) £1°30'| +1° 30" 15" +10"
sg (sehr grob) +3° +2° +1° +30"' +20"'

Sollen die Alligmeintoleranzen nach ISO 2768-1 gelten, so ist im oder neben dem Schriftfeld folgendes einzutragen, z. B. fir
Toleranzklasse mittel. ISO 2768 -m oder Allgemeintoleranz ISO 2768 - m

Flr Neukonstruktionen sollen nur noch die Allgemeintoleranz nach DIN ISO 2768-1 gelten. Die Grenzabmasse der Toleranzklassen
m und fin DIN ISO 2768-1 sind Identisch mit denen in DIN 7168-1, s. geschwarzte Bereiche.
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