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VORWORT

Diese Promotion war fiir mich wie ein Puzzle mit sehr vielen Teilen, wobei ich zu Beginn
kaum eine Ahnung hatte, welches Gesamtbild daraus resultiert. Ich begann damit, die
Puzzleteile nach gewissen Kriterien zu ordnen und dann im Einzelnen die Bedeutung der
Teile zu ergriinden, um daraus eine erste Vorstellung vom Ganzen abzuleiten. Es zeigte
sich mit fortschreitender Zeit, dass dieses erste Bild nicht dem Endergebnis entsprach,
obgleich es mir wichtige Grundkonturen aufzeigte. Die Vielzahl der Teile fiihrte dabei zu
der Gefahr, sich im Detail zu verlieren, wodurch das Gesamtmotiv aus den Augen geraten
wére. Manche Teile konnte ich am Anfang beliebig drehen und wenden, ohne sie, oder
gar ihre Verbindungen untereinander, richtig zu verstehen. Der wohl beste Weg war dann,
mit den vier Ecken des Puzzles zu beginnen und von da aus die Rénder aufzubauen. Als
dies gelang, waren die Grundmauern errichtet und das Innere konnte mit Leben gefiillt
werden. Dabei glaubte ich manchmal, die richtigen Verbindungen gefunden zu haben, um
dann nach einer gewissen Zeit feststellen zu miissen, dass die kombinierten Konstellationen
doch keinen Sinn ergaben. Allerdings wurde mit jedem sinnvoll verbauten Puzzleteil das
Gesamtbild komplettiert und die Anzahl der Unbekannten reduziert. Die entstandenen
Verkniipfungen einzelner Teile fiigten sich zu einer neuen Sicht auf das Problem, wobei
mich jede neue Erkenntnis stérkte und motivierte, fortzufahren. Zum Schluss lag nach
Jahren das Endwerk mit all seinen Details vor mir und es galt, das Gesehene in Schriftform
zu bringen, was die wohl letzte entscheidende Hiirde darstellte.

Dies alles schaffte ich nicht alleine, weshalb ich guten Grund habe, DANKE zu sagen.

Als erstes mochte ich meinen Gutachtern Bernhard Weigand und Cord-Christian Rossow
fiir die angenehme, forderliche Betreuung und die dafiir aufgebrachte Zeit herzlich danken.
Sie haben mir Details und deren Verbindungen erkléren sowie Widerspriiche aufzeigen
kénnen, womit das Erscheinungsbild der Arbeit an Schéirfe gewann.

Eine wesentliche Rolle in meiner Promotion spielt das Wiedereintrittsexperiment SHE-
FEX, weshalb die Arbeit in der vorliegenden Form ohne die Vorbereitung und erfolgreiche
Durchfithrung des Experimentes nicht moglich gewesen wéare, wofiir ich allen beteiligten
Kollegen sehr danke. In diesem Zusammenhang sei insbesondere José Longo als einer
der Grundvéter von SHEFEX genannt. Gleichsam sorgte er stets mit seiner besonderen
Art fiir eine motivierende und schitzenswerte Arbeitsbedingung. Dariiber hinaus fiihrte
mich sein Angebot, diese Promotionsarbeit anzufertigen, zu einer wegweisenden Lebens-
entscheidung, wofiir ich ihm sehr dankbar bin. Ebenso gebiihrt Thino Eggers besten Dank
fiir die produktive Zusammenarbeit in SHEFEX und REX Free Flyer sowie das angeneh-
me Miteinander in seiner neuen Aufgabe als Abteilungsleiter.

Ferner mochte ich mich bei allen Mitarbeitern der Abteilung Raumfahrzeuge fiir ihre Un-
terstiitzung und ihren Riickhalt bedanken. Besonders sei hier Javier Bartolomé Calvo
fiir die ausfiihrliche Hilfe im Umgang mit dem Kopplungsverfahren, Volker Hannemann
fiir die wertvollen Hinweise beziiglich des TAU-Codes und Ognjan Bozi¢, Bjérn Buanga,
Robert Dittrich, Marius Korfanty, Heinrich Liideke, Marion Nitschke, Hannes Otto, Bodo
Reimann sowie Viola Wartemann fiir die kollegiale Arbeitsatmosphére gedankt.

Abschlieflend gilt meiner Familie mein aulenordentlicher Dank — allen voran meiner Frau
Kristin und unserer Tochter Sophie fiir deren emotionale Wirme und das besondere
Verstéandnis. Aber auch meinen Eltern Kerstin und Ralf sei herzlich fiir ihr Dasein ge-
dankt. Fiir das Korrekturlesen der Arbeit danke ich meiner Frau Kristin und meinem
Bruder Dennis.

Braunschweig, im September 2010 Tarik Barth
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KURZFASSUNG

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die aerothermodynamische Untersuchung scharf-
kantiger Wiedereintrittsfahrzeuge unter Durchfiithrung gekoppelter Stromungs-Struktur-
Berechnungen, mit denen die Interaktionen zwischen dem hypersonischen Strémungsfeld

und der Fahrzeugstruktur erfasst werden.

Der Schwerpunkt der Arbeit liegt dabei auf der Auswertung des Flugexperimentes SHE-
FEX (Ma = 6). Hierzu findet zunichst eine Sensitivitéitsanalyse statt, die zur Iden-
tifizierung und Quantifizierung von moglichen Fehlerquellen bzw. Unsicherheiten bei-
tragt. In diesem Zusammenhang werden unterschiedliche Einflussfaktoren wie Atmo-
sphirenmodelle, Einbaubedingungen und Uberstinde der Wirmeflusssensoren, Reakti-
onsverhalten der Thermoelemente, numerische Diskretisierungsfehler usw. untersucht. Fiir
die numerische Berechnung der gesamten Wiedereintrittstrajektorie von SHEFEX wird
ein gekoppeltes Stromungs-Struktur-Berechnungsverfahren angewendet, um die Wechsel-
wirkung zwischen der Fahrzeugstruktur und dem Stromungsfeld zeitgenau analysieren zu
kénnen. Die Stromungsberechnungen werden mit dem TAU-Code des DLR und die Struk-
turberechnungen mit dem ANSYsS-Code durchgefiihrt. Die Kopplung beider Programme
erfolgt durch das IMENS-Verfahren des DLR unter Nutzung der Interpolationsrouti-
nen MPCCI des Fraunhofer Instituts. Bei Beriicksichtigung der Ergebnisse der Sensiti-
vitdtsanalyse ergeben sich fiir die numerischen Berechnungen der Druck-, Warmestrom-
dichte- und Temperaturverteilungen sehr gute Ubereinstimmungen mit den experimen-
tellen Daten. Die Berechnungen liefern damit das aerothermodynamische Verhalten von
SHEFFEX wihrend des Fluges, womit eine umfangreiche Datenbank fiir ein scharfkanti-
ges Raumfahrzeug bereitgestellt werden kann. Aulerdem ist den Berechnungsergebnissen
entnehmbar, dass das verwendete Thermalschutzsystem, bestehend aus einfach geformten

Platten, dem Wiedereintrittsexperiment standhielt.

Basierend auf den Ergebnissen der Flugauswertung von SHEFEX und der Validierung des
dabei genutzten Kopplungsansatzes wird die Anwendbarkeit scharfkantiger Fahrzeugfor-
men unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen analysiert, um eine reale Wiedereintritts-
mission zu beriicksichtigen. Der entworfene Raumtransporter zeichnet sich durch eine ein-
fache Formgebung und giinstige aerodynamische Flugeigenschaften aus. Fiir dieses Fahr-
zeug resultiert aus entsprechenden Bahnanalysen ein kritischer Flugzustand (Ma = 22),
der in den Berechnungen als stationdrer Flugpunkt angenommen wird, woraus sich eine
maximale Aufheizung des Fahrzeugs ergibt. Das Ergebnis hierzu ist, dass die Fahrzeug-
temperaturen ausschliellich in der spitzen Korpernase die Grenzwerte des angenommenen
TPS-Materials (C/C-SiC) tiberschreiten.

Die Ergebnisse der Flugauswertung von SHEFEX und die Berechnungen fiir das Fahrzeug
unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen zeigen die mogliche Anwendbarkeit facettier-
ter Raumahrzeuge bei hoher aerodynamischer Leistung und moderater aerothermodyna-

mischer Belastung.
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ABSTRACT

The present work focuses on the aerothermodynamic analysis of sharp-edged spacecraft
under re-entry conditions using coupled fluid-structure-computations in order to consider

the interaction between the hypersonic flow field and the structure.

The main focus of the work is on the post-flight analysis of the re-entry experiment SHE-
FEX (Ma = 6). This includes a sensitivity study in order to identify and quantify possible
sources of errors and uncertainties respectively. In this context different parameters like
atmosphere models, installation conditions and overhang of the heat flux sensors, respon-
se behaviour of the thermocouples, numerical discretization errors, etc. are investigated.
For the numerical computation of the complete re-entry trajectory of SHEFEX a coupled
flow-structure-procedure is applied in order to analysis time accurately the interaction
between the structure of the vehicle and the flow field. The flow calculation is based on
DLR’s TAU-code and for the structure analysis the ANSYS-code is used. The coupling
between both solvers is realized via the DLR’s IMENS tool using the interpolation rou-
tine MPCCI of the Fraunhofer Institut. Considering the results of the sensitivity study
the numerical results of the pressure, heat flux, and surface temperature distributions
offer a very good agreement in comparison with experimental data. The computations
deliver aerothermodynamic behaviour of SHEFEX during the re-entry, constituting the
first extensive data base for a sharp shaped aerospace vehicle. Furthermore, it is be shown
that the design of the used thermal protection system based on simple shaped panels has

resisted the re-entry loads.

Based on the results of the post-flight analysis of SHEFEX and the validation of the used
coupled computation method the applicability of a sharp-shaped vehicle under orbital re-
entry conditions (Ma = 22) is analysed in order to consider a real re-entry mission. The
self-designed vehicle is characterised by a simply shape geometry and favourable aerody-
namic flight properties. For the vehicle a critical flight point is following by analyses of
possible re-entry trajectories under orbital re-entry condition. This flight point is assumed
as steady state for the numerical calculation in order to obtain maximum heating of the
body. The temperatures of the vehicle exceed only on the sharp leading edge the critical
value of the applied TPS-material (C/C-SiC).

The results of the post-flight analysis of SHEFEX and the computation of the sharp-
shaped vehicle under orbital re-entry conditions outline the possible application of sharp-
edged spacecraft with high aerodynamic performance and moderate aerothermodynamic

loads.
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Kapitel 1

Einleitung

1.1 Hintergrund

Das gegenwirtig einzige Raumfahrzeug fiir bemannte Mission ist das Space Shuttle der
NASA. Allerdings wird auch dieses im Jahr 2010 aufler Dienst gestellt, wobei ein Nach-
folger frithestens ab dem Jahr 2014 folgen soll. Insofern ist der jetzige Zeitpunkt fiir
neue Fahrzeugformen und Wiedereintrittsmissionen giinstig, wonach die Raumfahrt vor
einem Neuanfang steht. Fiir die Gestaltung und Dimensionierung der Raumtransporter ist
der atmosphérische Wiedereintritt stets eine der kritischsten Randbedingungen, da sich
hier auf das Wiedereintrittsfahrzeug sehr grofie aerothermodynamische Lasten ergeben.
Die Temperaturerh6hung der Stromung wird im Wesentlichen durch Reibungseffekte in
Wandnéhe und Verdichtungsstéfie im Stromungsfeld herbeigefiihrt. Die dabei gewandelte
thermische Energie ist primér von der Machzahl, der Form und Beschaffenheit des Kérpers
sowie von den atmosphérischen Zustandsgrofien (Dichte und Temperatur) abhéngig. So
ergeben sich z.B. beim Space Shuttle Stromungstemperaturen, bei denen nicht mehr von
einem idealen Gas ausgegangen werden kann, da Hochtemperatureffekte wie Anregung der
Molekiilfreiheitsgrade, Dissoziation und Rekombination von Stickstoff- und Sauerstoffmo-
lekiilen in Erscheinung treten. Aulerdem kann es zur Ablation des Thermalschutzsystems
(Thermal Protection System) kommen. Die Warmelast im Staupunkt s, 1dsst sich nach
Bertin [I4] aus dem Nasenradius Ry, der Atmosphéirendichte p,, und der Anstromge-
schwindigkeit v, wie folgt abschétzen:

=3
. vV Poo Vo
QStau = \/E . (1 . 1 )

Daraus wird ersichtlich, dass mit kleiner werdendem Nasenradius die Warmelast zunimmt.
So fithrt eine Halbierung des Radius zu einer v/2-fachen Erhohung des Wirmestroms im
Staupunkt. Hierin ist einer der Hauptgriinde zu sehen, weshalb sich stumpfe Korper von
Beginn des Raumfahrtzeitalters an als Standard-Geometrien fiir den Wiedereintritt eta-
bliert haben. Sie weisen jedoch auch bedeutende Nachteile auf. Der hohe Druckwiderstand
tragt zu einer raschen Abbremsung des Fahrzeugs bei, was den Léngs- und Seitenreichwei-



1.1 Hintergrund

ten enge Grenzen setzt. Damit konnen Wiedereintrittsfahrzeuge nur zu jeweils sehr kurzen
orbitalen Zeitfenstern eine vorgegebene Landezone auf der Erdoberflache erreichen. Dies
gilt umso mehr, wenn es sich um einen rein ballistischen Wiedereintritt handelt. Die Missi-
onsflexibilitdt ist somit dulerst begrenzt. Hinzu kommt, dass klassische Thermalschutz-
systeme aufgrund ihrer gekriimmten Formgebung und der grofien Plattenanzahl sehr teuer
und aufwendig in der Fertigung und Wartung sind. Wiedereintrittsfahrzeuge mit scharf-
kantigen Geometrien konnen diese Nachteile umgehen. Solche Raumtransporter zeichnen
sich durch grofle, facettenartige TPS-Flachen aus, die vergleichsweise giinstig in ihrer Ent-
wicklung und Herstellung sind. Bei einer Ausfithrung als Hochauftriebskorper sind sehr
grofle Langs- und Seitenreichweiten moglich. Das Wiedereintrittsfahrzeug kann von meh-
reren aufeinander folgenden Erdumléufen aus eine festgelegte Landezone erreichen. Ferner
sind Landungen auf geografischen Breiten mdglich, die einem stumpfen Korper aufgrund
seiner Bahninklination nicht zugénglich sind.

In Hinblick auf diese Vorteile scharfkantiger Konfigurationen und der Tatsache, dass sich
in der Luft- und Raumfahrttechnik mit der Weiterentwicklung der Thermal-Werkstoffe
neue Moglichkeiten beziiglich der Gestaltung eines Kérpers ergeben haben, hat das Deut-
sche Zentrum fir Luft- und Raumfahrt (DLR) 2002 das Forschungsprojekt SHEFEX
(SHarp Edge Flight EXperiment) initiert. Darin wird die Machbarkeit scharfkantiger
Profile (siche Gegeniiberstellung in Abbildung [I.1) unter realen Wiedereintrittsbedin-
gungen untersucht. Dies erfolgt neben numerischen Berechnungen und Messungen im
Windkanal durch mehrere Wiedereintrittsexperimente, wobei der erste Flug im Oktober
2005 erfolgreich durchgefiihrt werden konnte und voraussichtlich im Jahr 2010 der zweite
stattfindet. Diese Fliige stellen in Deutschland nicht nur die ersten Raketenforschungs-
experimente nach dem Zweiten Weltkrieg dar, sondern sind auch weltweit einzigartig.

(a) SHEFEX-I (b) Space Shuttle

Abbildung 1.1: Gegenuberstellung einer scharfkantigHEFEX-) und abgerundeten
(Space Shutt)egGeometrie.

Die genaue Analyse des ersten SHEFEX-Experimentes (SHEFEX-I)' und die Bewer-
tung einer scharfkantigen Konfiguration unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen sind
Gegenstand dieser Arbeit.

Tm Folgenden wird anstatt der Bezeichnung SHEFEX-I vereinfacht SHEFEX verwendet.

2



1.2 Stand der Forschung

1.2 Stand der Forschung

Im Folgenden soll ein Uberblick zum Wissensstand beziiglich der Auswertung von Wie-
dereintrittsexperimenten und den relevanten Stromungseffekten sowie zu Untersuchungen
von scharfkantigen Hyperschallkérpern gegeben werden.

1.2.1 Wiedereintrittsexperimente

Vorreiter in der Raketenforschung waren die Deutschen im Zweiten Weltkrieg in Pee-
nemiinde auf der Insel Usedom. Hier wurden fiir militérische Zwecke die ersten Raketenex-
perimente durchgefiihrt. Im Kalten Krieg entwickelte sich zwischen den Vereinten Staaten
und der Sowjetunion eine konkurrierende Entwicklung von weitreichenden Hochgeschwin-
digkeitssystemen, die eine Waffentechnologie fiir interkontinentale Distanzen ermd&glichen
sollte. Mit zunehmendem Entwicklungsfortschritt konnte die Geschwindigkeit, Flugwei-
te und Nutzlast derart ausgeweitet werden, dass erstmals Raumfahrtprojekte anvisiert
werden konnten. So gelang es am 4. Oktober 1957 den ersten Satelliten (Sputnik) in
den Erdorbit zu bringen. Dem schlossen sich zahlreiche erfolgreiche Raumfahrtprogram-
me an, die schlussendlich im April 1961 dem ersten Menschen, Yuri Gagarin, einen
Aufenthalt im Weltraum und danach einen bemannten Flug zum Mond erméglichten.
Mit Einsetzen der bemannten Raumfahrt spielt der Wiedereintritt von Raumfahrzeugen
bis heute eine entscheidende Rolle, da dieser einen sehr kritischen und sicherheitsrele-
vanten Anteil der Raumfahrtmission darstellt. Fiir den Wiedereintritt gibt es beziiglich
der Koérpergestaltung zwei unterschiedliche Entwicklungsphilosophien. Zur ersten Gruppe
gehoren die Kapseln, die technologisch relativ einfach gestaltet sind, dafiir aber eine stark
eingeschrinkte Missionsflexibilitdt aufweisen und eine geringe Gleitzahl (Auftrieb/Wi-
derstands-Verhéltnis) besitzen. Dem gegeniiber steht die zweite Gruppe der Hochauf-
triebsfahrzeuge (grofie Gleitzahl), deren Entwicklung weitaus komplizierter ist. Allerdings
besitzt diese Gruppe dafiir eine hohere Missionsflexibilitét.

Einige bedeutende Wiedereintrittskapseln sind Vostok, Sojus, Apollo und Orion. Das ers-
te eingesetzte Hochauftriebsfahrzeuge (X-20) geht 1957 aus dem von der amerikanischen
Luftwaffe realisierten Dyna-Soar-Programm hervor, welches auf den Untersuchungen des
Wissenschaftlers Eugen Sdnger basierte und die Grundlagen fiir das spétere Space Shuttle
lieferte. Es folgten 45 weitere , X-Flugzeuge”? der NASA und der amerikanischen Streit-
krifte, die die unterschiedlichsten Forschungsschwerpunkte von Uber- und Hyperschall-
flugzeugen beinhalteten.

Es gibt bei jedem Experimentalflug Effekte, die im Vorfeld nicht erwartet werden, son-
dern erst bei der Flugauswertung erkannt werden, weshalb Flugexperimente unter realen
Bedingungen sehr wichtig fiir die Forschung sind. Das erklért, warum trotz hoher Kosten
in den letzten 50 Jahren zahlreiche experimentelle Hyperschallfliige fiir unterschiedliche
Fahrzeugformen (Pegasus, X-15, X-17, X-30, X-43, Space Shuttle, Apollo) durchgefiihrt

’Das ,,X” riihrt aus dem Wort ,eX perimental” her.
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wurden. Was den Stand der Forschung von Flugexperimenten im Uber- und Hyperschall
betrifft, so musste Koelle [54] bereits 1964 feststellen, dass ,,der rapide Fortschritt in der
Entwicklung der Raumfahrt ein nahezu explosives Anwachsen des Fachschrifttums zur
Folge hat”. Primér ist laut Neumann [75] allen Fliigen die Erforschung von Mess- und Flug-
systemen gemein. Vor allem die fiir diese Arbeit relevanten Messsysteme beinhalten die
Erfassung der physikalischen Gréfen: Druck, Temperatur und spezifischer Wéarmestrom.
Dabei ergeben sich bis heute Unsicherheiten bei den Messsystemen, wie es die folgende
Aussage aus dem Jahr 1992 von Noffz [76] exemplarisch belegt:

s About 58 sec after launch (Mach 4.8 and 96,000 ft altitude), the differential
pressure measurements began drifting unexpectedly. The fact that something was
wrong became obvious as adding the differential pressure measurement to the refe-
rence pressure caused negative absolute pressures [...]”

Ergénzend fithrt Bertin [I4] aus, das die Messungen zum besseren Verstindnis und zur
Identifizierung spezieller Stromungsphdnomene beitragen sollen. Demnach gibt es fiir den
Entwicklungs- und Optimierungsprozess von Wiedereintrittsfahrzeugen Einflussgrofien,
die erforscht bzw. zunéchst identifiziert werden miissen. Die im Vorfeld nicht erwarteten
Stromungseffekte stellen dabei fiir die Mission die groflere Gefahr dar, da deren Aus-
wirkungen bei der Konstruktion und Dimensionierung des Fahrzeugs unberiicksichtigt
bleiben. Im Folgenden sollen einige wesentliche Stromungseffekte von Wiedereintrittsex-
perimenten vorgestellt werden.
TS-Wellen SPannweitige 3D Wirbel turbulente  vollentwickelte,

\ Wirbelstrukturen Zusammenbruch Spots  turbulente Strémung
. ] /

laminare
Strémung

laminar - Transition » turbulent

Abbildung 1.2: Darstellung zur Turbulenzentstehung auf einer Platte Wache [108].

Ein wichtiges Stromungsphénomen ist die Transition zwischen laminarer und turbu-
lenter Grenzschicht, wobei diese eine elementare Bedeutung fiir die thermische Authei-
zung hat. Der Wérmeiibergang in einer turbulenten Grenzschicht ist im Vergleich zu
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einer laminaren Grenzschicht aufgrund der erhhten Austauschbewegung um den Faktor
2-3 erhoht. Hirschel [46] bestétigt, dass es bis heute trotz intensiver Forschung nicht
moglich ist, zuverlédssig den Transitionspunkt wihrend eines Wiedereintritts vorherzusa-
gen. Vor iiber hundert Jahren wurde von Reynolds (1883) und Rayleigh (1880) erkannt,
dass die Entstehung der Turbulenz eine Folge der Instabilitdt der laminaren Stromung
gegeniiber Storungen ist. Wie aus Abbildung ersichtlich, ist der laminar-turbulente
Grenzschichtumschlag sehr komplex und vielfiltig, da die ablaufenden Strémungsvorgénge
instationar, dreidimensional und nichtlinear sind. Die natiirliche Transition in einer Grenz-
schicht ist ein rdumlich ablaufender Prozess, der sich nach Schlichting und Gersten [91]
im Wesentlichen aus der Storungserzeugung und Storungsausbreitung zusammensetzt. Im
ersten Bereich dringen duflere Stoérungen wie Turbulenz in der Anstrémung, Schall und
Vibration in die Grenzschicht ein und werden dort zu wellenartigen Storungen umge-
wandelt. Der zweite Bereich umfasst die Ausbreitung der so erzeugten Anfangsstorungen
in der instabilen laminaren Grenzschicht und ihre Entwicklung bis zur Turbulenz. Vor
allem unter realen Freiflughedingungen ist der Grenzschichtumschlag nicht eindeutig vor-
hersagbar, da sowohl die Bedingungen am Korper (Wandtemperatur, Oberflichen- und
Geometriebeschaffenheit) als auch die Anstrombedingungen (Strémungsgeschwindigkeit,
Fluglage, atmosphérische Zustandsgrofen usw.) standig variieren. So ruft z.B. im Flug ei-
ne Anstellwinkelvariation eine wandernde Transitionslage hervor, wie es Koppenwallner
[55] an einem Kegel zeigen konnte. In den siebziger bis neunziger Jahren sind einige
Forschungsergebnisse zum Transitionseinfluss von Spalten im Thermalschutzsystem ent-
standen. Die Spalten zwischen den Thermalkacheln sind zwingend erforderlich, um eine
Thermalausdehnung der Struktur zu ermdoglich und damit die Thermalspannung zu re-
duzieren. Unter anderen haben die Autoren Smith [07] und Pitts [R1] den Spalteinfluss
beim Space Shuttle in Hinblick auf die Transition untersucht und nachgerechnet. Smith
[97] geht davon aus, dass die Spaltentiefe bis zu 4 mm und die Stufenhohe bis zu 3 mm
betragen konnen, wobei beide eine Anregung der Transition herbeifiihren. Bestétigt wird
dies sowohl durch Garimmella [37], der die Stréomungstopologie und den Wérmeiibergang
in einer Spalt-Konfiguration untersucht, als auch durch die Arbeiten von Charbonnier
[22], der eine kritische, dimensionslose Stufenhhe ermittelt, ab der eine Transition der
Grenzschicht beobachtet werden kann.

AufBlerdem sei auf die z.B. von Launder [07], Patel und Head [80)], Gad-el-Hak [35] sowie
Viswanath und Narasimha [I02] durchgefiihrten Untersuchungen zur Relaminarisierung
verwiesen, die von den Autoren auch als ,reverse transition”, ,inverse transition” oder
,retransition” bezeichnet wird. Danach kann es bei stark beschleunigten Strémungen oder
bei einer deutlichen Reduzierung der Reynoldszahl zur Ausbildung einer quasi-laminaren
Untergrenzschicht innerhalb der turbulenten Grenzschicht kommen. Die turbulente Grenz-
schicht bleibt bei der Relaminarisierung erhalten, wobei die hochfrequenten Geschwin-
digkeitsfluktationen reduziert werden und somit eine Ddmpfung der Turbulenz erfolgt.
Daraus ergeben sich Grenzschichteigenschaften (Reduzierung des Reibungsbeiwertes, ge-
ringerer Warmeiibergang usw.), die einem laminaren Zustand entsprechen. Kriterien zur
Abschétzung der Relaminarisation fiir stark beschleunigte zweidimensionale Stromungen
werden z.B. geméfl Back und Seban [6] mit Hilfe des Beschleunigungsparameters K oder
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z.B. laut Badri Narayanan und Ramjee [7] durch die Bestimmung der mit der Impuls-
verlustdicke dy ermittelten Reynoldszahl Res, geliefert.

blase

booord,

A Abldse- )

Kompressions-
wellen

Abbildung 1.3: Darstellung der Kompressionsrampe SHEFEXKorper (A - Ablosepunkt
und W - Wiederanlegepunkt).

Weitere wichtige Stromungseffekte sind die Stof3-Stof3- und Stof3-Grenzschicht-Inter-
aktionen, die lokal auftreten und einflussreiche Folgen auf das Stromungsbild haben
konnen. Sie rufen oft Widerstandsanstieg, Ablosung der Stromung, aerodynamische Las-
ten und sehr hohe Temperaturspitzen in der Struktur hervor. Bei einer solchen Interak-
tion kreuzt eine Stofifront einen anderen Stofl bzw. trifft der Stofl auf die Grenzschicht
auf oder geht aus dieser hervor. Dolling [28] gibt eine Ubersicht zu den Untersuchungen
der StoB-Grenzschicht-Interaktion, woraus ersichtlich wird, dass zahlreiche Forschungs-
arbeiten existent sind. Die ersten Untersuchungen gehen auf Ackeret [I] und Liepmann
[61] zuriick. In weiterfithrenden Arbeiten wie z.B. Déléry [25] wird u.a. zwischen Inter-
aktionen unterschieden, die durch einen einfallenden Stof§ auf eine ebene Plattengrenz-
schicht und durch eine Kompressionsrampe hervorgerufen werden. Der letztgenannte Fall
(Kompressionsrampe) liegt auch am SHEFEX-Koérper vor, siche Abbildung [[L3l Die
Rampengeometrie erzwingt eine Richtungséinderung der Stromung, aus der ein positiver
Druckgradient folgt, der die Grenzschicht aufdickt. Mit der Aufdickung der Grenzschicht
kénnen aus Kompressionswellen StoBle und Abloseerscheinungen der Stromung hervor-
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gehen. Aktuelle und fiir diese Arbeit interessante Forschungsergebnisse hierzu kommen
von Pagella [79] und Bleilebens [I7], die numerische Simulationen bzw. experimentel-
le Untersuchungen zur Stofl-Grenzschicht-Wechselwirkung an einer Kompressionsrampe
durchgefiihrt haben. Ebenso wurde von Settles [93] sowie von Smith und Dussauge [96)]
die Stromung an einer Einfachrampe bei unterschiedlichen Winkeln analysiert. Ergédnzend
sei auf die experimentellen Untersuchungen einer Doppelrampe von Gaisbauer [36] und
Schlaich [90] hingewiesen. Numerische Untersuchungen zur Rampenstromung kénnen in
den Arbeiten von Zheltovodov [I10], Knight [52], Urbin et al. [I00] und Fedorova et
al. [32] gefunden werden.

Die Stof3-StoB-Wechselwirkung ldsst sich aufgrund ihrer Komplexitédt im Vorfeld schwer
abschéitzen. Bertin und Cummings [T5] fithren hierzu aus, dass die Flugingenieure lange
Zeit brauchten, um zu realisieren, dass Stofi-Stof-Interaktionen sehr hohe lokale ther-
mische Lasten und ,katastrophale” Beschidigungen verursachen kénnen. So zeigte sich
im Oktober 1967 beim Flug der X-15A4-2 und der dort stattfindenden Wechselwirkung
zwischen den Stoflen, welchen zerstorerischen Einfluss die Interaktion auf die Struktur
(Seitenfliigel) haben kann. Mogliche Arten der Stofiinteraktionen sind von Edney [29] in
sechs Typen klassifiziert worden. Weitere Arbeiten von Holden et al. [47], Klopfer und
Yee [51] sowie Wieting und Holden [I08] haben sich mit den Einfliissen der Reynolds-
und Machzahl auf die maximalen Druck- und Warmelasten befasst. Wichtige Arbeiten
beziiglich der numerischen Simulation der Sto-Stof-Wechselwirkungen, bei denen auf-
grund der hohen Temperaturen chemische und thermische Nichtgleichgewichteffekte (Re-
algaseffekte) beriicksichtigen werden, liefern Briick et al. [20], Furumoto et al. [34],
Hannemann, K. et al. [40] sowie Hannemann, V. [41].

1.2.2 Scharfkantige Hyperschallfahrzeuge

Trotz der vielen Hyperschallflugexperimente, die in der Vergangenheit durchgefiihrt wor-
den sind, gibt es nur relativ wenige, bei denen eine scharfkantige Kérperform zum Einsatz
kam. Dies ist durch das im Abschnitt [Tl (S. [ ff.) eingefiihrte Problem beziiglich der
hohen thermischen Lasten an der Nasenkante erkléarbar. Erst mit der Weiterentwicklung
der Hochtemperaturkeramiken konnten scharfkantige Formen in Betracht gezogen werden.
Die ersten Grundlagenforschungen zu weiterentwickelten Keramiken, sogenannte Ultra-
High Temperature Ceramics (UHTC'), sind laut Loehman [62] der NASA in den sechziger
Jahren zuzuweisen. In diesem Zusammenhang muss auch auf die vom DLR entwickelten
C/C-SiC-Keramiken (siehe Brandt [I8]) hingewiesen werden, wie sie beim Raumgleiter
X-38 oder bei SHEFEX zum Einsatz kamen bzw. kommen.

Obwohl diese neuartigen Keramiken erst in den letzten Jahren existieren, gab es in den ver-
gangenen 50 Jahren einige Entwurfsansitze, die keine abgerundete Kontur beinhalteten.
So stellen z.B. das Sdnger-Konzept (Abbildung oder der auf Nonweiler (1951)
zuriickgehende Wellenreiter erste Konfigurationen mit scharfen Kanten dar. Bei einem
Wellenreiter ist ein sehr geringer Stoflabstand erwiinscht, um eine giinstige Lage des Sto-
Bes zu erzeugen, so dass die durch den Stof3 resultierende Kompression auf der Unterseite
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des Fahrzeugs zur Auftriebssteigerung beitrdagt. Dies ist nur mit einer spitzen (Fliigel-)
Vorderkante moglich, wie es auch beim Wellenreiter DLR-F§ in Abbildung der
Fall ist. Weiterfithrende Arbeiten zur Auftriebserhohung mit Wellenreitern sind z.B. bei
Anderson [2] und Eggers [30] zu finden. Ein anderes Einsatzgebiet von scharfkantigen
Konturen ist in den luftatmenden Hyperschallflugzeugen (Ramgjets und Scramgjets) wie X-
43 zu sehen. Hier wird der Strémungsverlauf derart beeinflusst, dass die in die Brennkam-
mer einstromende Luft moglichst stark komprimiert und erhitzt wird, was einen schmalen
und lang gestreckten Frontbereich mit einer scharfen Korpervorderkante erfordert, wie
z.B. bei dem in Abbildung gezeigten JAPHAR-Korper. Scramjets ermoglichen
Hyperschallfliige bei Ma = 5— 20, wobei deren Entwicklung in die fiinfziger und sechziger
Jahre zuriickgeht. Sowohl beim Wellenreiter als auch bei luftatmenden Hyperschallflug-
zeugen ist die scharfkantige Gestalt notgedrungen entstanden, um spezielle Ziele (geringer
Stoabstand, Beeinflussung der Stromungstopologie usw.) realisieren zu konnen. Geméafl
einer aktuellen Arbeit von McClinton [72] bedarf es dabei weitere intensive Studien zum
Thermalverhalten an den Kanten.

Thermeelemente

-~ oS

JAPHAR

(a) Scharfkantige Fahrzeugkonzepte ugingo [63]. (b) SHARP-B2 mit Detailansicht der
Planken naclsalute [B7].

Abbildung 1.4: Darstellung von Fahrzeugen mit scharfkantiger Geometrie.

Eines der wenigen, mit SHEFFEX vergleichbaren, geflogenen Flugexperimente, bei dem
gezielt eine scharfkantige Kontur zum Einsatz kam, ist in dem 1996 initierten SHARP
(Slender Hypervelocity Aerothermodynamic Research Probe) Programm der NASA zu
sehen. Untersuchungsgegenstand war das thermische und strukturelle Verhalten einer
scharfkantigen Geometrie unter realen Wiedereintrittsbedingungen. Dabei wurden zwei
unterschiedliche Geometrieansitze (SHARP-B und SHARP-S) verfolgt. In der B-Gruppe
ist der in Abbildung gezeigte konische Vorkorper mit vier kleinen, seitlich ange-
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brachten, kantigen Planken (strakes) und in der S-Gruppe eine keilférmige Geometrie mit
spitzer Vorderkante Gegenstand der Untersuchungen. Bisher wurden nur zwei Wiederein-
trittsexperimente (B und B2) zur ersten Gruppe durchgefiihrt. Davon stellt vor allem
der zweite Flug (B2) vom 28. September 2000 einen erfolgreichen ballistischen Wieder-
eintritt bei Ma, ., = 22 und einer Flugzeit von 23 Minuten dar. Aulerdem konnte in den
Planken die Aufheizung mittels Thermoelementen gemessen werden. Salute [87] fiihrt
diesbeziiglich aus, dass die Messungen eine geringere Temperatur zeigten als erwartet,
dafiir jedoch hoher Temperaturgradienten vorlagen. Ferner weist er darauf hin, dass die
komplette Flugauswertung Gegenstand zukiinftiger Untersuchungen sein wird und de-
taillierte Ergebnisse folgen werden, sobald diese vorlagen. Allerdings konnten hierzu kei-
ne neuen Ergebnisse gefunden werden. Dafiir ist in anderen Veroffentlichungen wie z.B.
Kinney [A0] dem theoretischen Entwurf eines scharfkantigen Fahrzeugs (SHARP-CTV)
Aufmerksamkeit geschenkt worden.

Die Literaturstudie zu den erfolgten Wiedereintrittsexperimenten scharfkantiger Korper-
formen zeigt, dass zu diesem Forschungsgebiet relativ wenige Untersuchungen existieren
und erst in den letzten Jahren gezielt Anwendungen realisiert wurden. Demzufolge kommt
dem in dieser Arbeit analysierten SHEFFEX-Experiment eine Vorreiterrolle zu.
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1.3 Zielsetzung und Vorgehensweise zur Arbeit

Wie im vorangegangenen Abschnitt erldutert, zeigt sich, dass vergleichsweise wenige Ar-
beiten zu durchgefithrten Wiedereintrittsexperimenten von scharfkantigen Hyperschall-
fahrzeugen existieren und zahlreiche Problemstellungen unbeantwortet sind. Im Rahmen
dieser Arbeit gilt es zunéchst eine Sensitivitdtsanalyse beziiglich einer Flugauswertung am
Beispiel von SHEFEX zu erarbeiten. Sie soll generell zeigen, welche Einfliisse bei der Ana-
lyse eines Wiedereintrittexperiments beachtet werden miissen und mit welchen Ungenau-
igkeiten die einzelnen Komponenten einhergehen. Die Sensitivitdtsanalyse umfasst nicht
nur aerodynamische Faktoren wie Unterschiede der Atmosphéarenmodelle und numerische
Einfliisse wie Netzabhéngigkeiten, sondern beriicksichtigt auch systembedingte Groflen wie
Einbauverhéltnisse der Messsensoren. Das wesentliche Ergebnis dieser Analyse ist in einer
zusammenfassenden Ubersicht der Unsicherheiten aller wichtigen EinflussgréBen zu sehen.
Damit soll die Frage geklart werden:

Mit welchen Genauigkeitsmargen kann ein Wiedereintrittsexperiment wie
SHEFEX ausgewertet werden?

Darauf aufbauend wird das SHEFEX -Experiment in einem gekoppelten Stromungs-Struk-
tur-Verfahren nachgerechnet und dessen Ergebnisse mit den Flugmesswerten verglichen.
Hierfir wird der gesamte Wiedereintrittsbereich zwischen 60 km (erste belastbare Mess-
werte) und 20 km (Auslegungshohe fiir Konstruktion und definiertes Ende des Experi-
mentes) untersucht. Dieser Abschnitt soll folgende Frage beantworten:

Ist die verwendete Stromungs—Struktur—Kopplung dafiir geeignet, ein
instationdres Aufheizen wihrend des atmosphdrischen Wiedereintritts zu
berechnen bzw. kann das Wiedereintrittsexperiment SHEFEX mit diesem

Verfahren nachgerechnet werden?

Im letzten Abschnitt dieser Arbeit werden die aerothermodynamischen Eigenschaften ei-
ner scharfkantigen Konfiguration nidher untersucht. Im Blickpunkt hierbei stehen das Auf-
heizverhalten der Spitze und der Kanten bei orbitalen Wiedereintrittsbedingungen. Ziel
dieser Untersuchungen ist die Beantwortung der Frage:

Inwieweit sind scharfkantige Korperformen bei einem atmosphdrischen
Wiedereintritt bzw. fir einen Hyperschallflug verwendbar?

Schlussendlich werden die wesentlichen Ergebnisse dieser Arbeit in einer Zusammenfas-
sung dargestellt.
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Kapitel 2

Grundlagen

2.1 Flugexperiment - SHEFEX

2.1.1 Experimentbeschreibung

Das Sharp Edge Flight Experiment (SHEFEX) ist ein Freiflugexperiment, das im Ok-
tober 2005 in Norwegen durchgefiihrt wurde. Ziel war, das Wiedereintrittsverhalten eines
facettierten Flugkorpers experimentell zu untersuchen. Die alleinige Federfithrung des Ex-
perimentes lag beim DLR, obgleich bei der Bestiickung des Hitzeschutzsystems einzelne
Platten von den Unternechmen FADS und MAN als Passagierexperimente mit einbe-
zogen wurden. Wahrend des gesamten Fluges wurden nicht nur die flugmechanischen
Eigenschaften wie Position und Hohe, sondern auch aerothermodynamische Messwerte
wie Druck, spezifischer Warmestrom und Temperatur erfasst. Was die Gestaltgebung des
Experimentkorpers betrifft, siche Abbildung (S. B)), so sind zwei verschiedene
Ansétze umgesetzt worden. Der obere Teil sollte die Form einer Ogive aufweisen, die fiir
Raumfahrzeuge meist verwendet wird. Die untere Struktur sollte einer Rampenstromung
bzw. dem Fall einer ausgeschlagenen Steuerklappe entsprechen. Der Vorkorper des Wie-
dereintrittsfahrzeugs setzte sich aus den in Tabelle 2] gezeigten 26 Platten und einer
massiven Spitze zusammen. Vorwiegend bestanden die Platten aus C/C-SiC, einem faser-
verstarkten Keramikwerkstoff, der am DLR entwickelt wurde und dessen Materialkenn-
werte in Tabelle zusammengefasst sind. Die genauen Materialzusammensetzungen
der Passagierexperimente sind unbekannt, weswegen eine Auswertung der Messergebnisse
(Temperaturen) bzw. ein Vergleich mit den numerischen Simulationen nicht moglich ist.
Das Innere des Flugkorpers war thermisch durch eine Aluminiumoxid-Faserwolle von dem
Hitzeschutzsystem isoliert, um die im Inneren beherbergte Messtechnik zu schiitzen. Die
Thermalschutzplatten waren auf einer Aluminiumunterstruktur montiert, die zudem die
mechanische Stabilitit gewéhrleisten sollte.
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Tabelle 2.1: Nummerierung, Material und Hersteller der Hitzeschutizpia

Platte | Material | Hersteller
Spitze
1-8 | C/C-SiC
18 — 25 DLR
11-12
Whipox
14 - 15
9, 17 Metall
10 SPFI EADS
16 C-SiC
26 C-SiC MAN Draufsicht Unteransicht

Tabelle 2.2: Temperaturabhangige Materialkennwerte von C/C-SiC.

Temperatur [K]

Wert | Einheit

273 | 473 | 873 | 1273 | 1673 | 2273
AL | W/mK) | 92| 92| 82 | 7.6 | 72 | 7.66
A | W/(mK) | 16.8 | 16.8 | 18.1 | 18.0 | 18.8 | 14.0
co | J/(kgK) | 748 | 1211 | 1414 | 1480 | 1514 | 1582
P kg/m3 1900
€ ] ~ 0.87
Ey, | N/mm? 20000
Ey, N/mm? 60000
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2.1.2 Messdaten

Die Flugmessdaten lassen sich in zwei Kategorien einordnen. Zum einen sind wéhrend des
gesamten Fluges flugmechanische Messungen wie von Lage und Beschleunigung durch-
gefiihrt worden. Zum anderen wurden die aero- und thermodynamischen Groflen wie
Druck, Temperatur und Wérmstromdichte am Korper gemessen. In Abbildung 2.7] sind
die Positionen der einzelnen Sensoren veranschaulicht.

O

m Drucksensor

® Warmeflusssensor

= RTS - Thermoelement (WFS)

= Mantelthermoelement (TPS) (= intakt, = defekt)

Abbildung 2.1: Darstellung der Sensorenpositionen SHEFEXKorper (links: Oberseite
und rechts: Unterseite).

Zusitzlich waren im Inneren des Fahrzeugs drei Thermoelemente (Pt-100) angebracht, die
die Innentemperatur gemessen haben. Bei den Mantelthermoelementen im TPS gab es ei-
nige, die keine verwertbaren Messdaten geliefert haben, wobei diese in Abbildung 2]
mit einem ungefiillten Rechteck dargestellt sind. Alle anderen Sensoren waren intakt.
Allerdings miissen auch deren Werte analysiert und bewertet werden. So weisen z.B.
die verwendeten Mantelthermoelemente Verzugszeiten auf. Diese rithren daher, dass der
Messpunkt der Thermoelemente isoliert (ummantelt) ist und zusétzlich eine Verzogerung
durch den thermisch relativ schlecht leitenden Hochtemperaturkleber, mit dem die Ther-
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moelemente verklebt waren, hinzukommt. Ausfiihrliche Untersuchungen zu diesem Thema
konnen dem Abschnitt (S. [ ff.) entnommen werden. Die Erfassungsfrequenz der
Flugdaten betriagt 20 Hz, so dass alle 0.05 s ein kompletter Datensatz erzeugt wurde.
Die Daten sind intern gespeichert und an die Bodenstation gesendet worden. Letzteres
ermoglicht eine Flugauswertung, obwohl der Flugkorper nicht geborgen werden konnte.
Eine vollstdndige Beschreibung der Messtechnik kann den Arbeiten von Giilhan et al.
[38] sowie Siebe et al. [94] entnommen werden.

2.1.3 Aufarbeitung der Flugdaten

Die Korperlage des Fahrzeugs wird mit Hilfe einer Kreiselplattform erfasst, die die An-
derung der Eulerwinkel beriicksichtigt. Eulerwinkel sind Lagewinkel, die sich stets auf das
Korper-Koordinatensystem beziehen, wie es beim Start bzw. zur Initialisierung vorlag. Die
Hohe des Flugkorpers wird durch Radar- und GPS-Messungen ermittelt. Eine detaillierte
Beschreibung der Flugdaten ist in Barth und Eggers [I0] zu finden. In Abbildung
sind die Eulerwinkel, Geschwindigkeit und Machzahl wahrend der Wiedereintrittsphase
dargestellt.

Aus den Eulerwinkeln wird ersichtlich, dass der Kérper wiahrend des Wiedereintritts einer
Taumelbewegung ausgesetzt war, die eine Lagednderung um die in Abbildung [2.2(a)|
gezeigten raumlichen Achsen (x, y und z), in Form einer

e Nick- (y-Achse),
e Gier- (z-Achse) und

e Rollbewegung (x-Achse)
beinhaltet. Die geflogenen Machzahlen liegen dabei im Bereich zwischen Ma = 5.6 — 6.4.
Fiir die anstehenden numerischen Berechnungen werden die Stromungswinkel (Anstell-

und Schiebewinkel) relativ zum Korper benotigt, deren Ermittlung Gegenstand des fol-
genden Abschnittes ist.
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Abbildung 2.2: Aerodynamische Flugwerte wahrend des Wiedereintritts.
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2.1 Flugexperiment — SHEFEX

2.1.3.1 Ermittlung der Anstell- und Schiebewinkel

Die in Abbildung dargestellten Anstell- und Schiebewinkel (a und /) geben an, aus
welcher Richtung der Korper angestromt wird. Um die Anstromungswinkel bestimmen
zu konnen, bedarf es zwei grundlegender Informationen: Zum einen miissen die mit der
Kreiselplattform gemessenen Eulerwinkel (© und W), die die relative Lagednderung des
Fahrzeugs auf das Initialkoordinatensystem angeben, bekannt sein. Zum anderen werden
die Winkel v und x zur Beschreibung der Flugbahnrichtung benotigt. Diese gehen aus den

Seitenansicht Draufsicht

Anstellwinkel o Schiebewinkel B

Abbildung 2.3: Definition der Anstell- und Schiebewinkel = v — © undjg = xy — V).

Datensétzen der flugmechanischen Messungen von SHEFEX nicht hervor, womit keine
direkten Informationen zur Flugbahn vorliegen. Allerdings kénnen durch die Annahme,
dass das Fahrzeug stets um die Bahnwinkel v und x nickt bzw. giert, die Flugbahnwinkel
v und y mit den gemittelten Nick- und Gierwinkeln gleichgesetzt werden (y = © und
x = ¥). Demzufolge wird angenommen, dass die Kérperlingsachse fiir die mittleren Nick-
und Gierwinkel in der Flugbahn liegt. Die Anstromungswinkel ergeben sich dann zu:

v —0
x—V

I
S/NO]

~e (2.1)
—y

p (2.2)

Die gemittelten Eulerwinkel betragen im untersuchten Hohenbereich © ~ 165° und ¥ ~
4° siehe auch Abbildung [2.2(a)| Der Messfehler der Eulerwinkel muss laut Turner [99]

zu +2° angenommen werden. Hierbei misst die verwendete Kreiselplattform die absolute
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2.1 Flugexperiment — SHEFEX

Anderung der Kérperlage sehr genau (< 40.1°). Allerdings sind die auf das Initialkoordi-
natensystem bezogenen relativen Eulerwinkel mit grofleren Abweichungen verbunden, da
das Referenzkoordinatensystem nur mit einer Genauigkeit von £2° ausgerichtet werden
konnte. Ein entscheidender Vorteil der beschriebenen Vorgehensweise zur Ermittlung der
Anstromwinkel ist, dass die Ungenauigkeit der gemessenen FEulerwinkel sich nicht in den
berechneten Stromungswinkeln widerspiegelt, da der Fehler sowohl in den relativen als
auch im gemittelten Eulerwinkeln enthalten ist und sich somit aufhebt. Zum Beispiel gilt
fiir den Anstellwinkel gemif Gleichung ([)): o = (6 £2°) — (@ £2°) = © — ©.

Bei der bisherigen Herleitung der Stromungswinkel o und 3 ist jedoch weiterhin die
Abhéngigkeit vom Rollwinkel ¢ des Fahrzeugs gegeben. Nur die korrekte Kombination
aus «, [ und ¢ ergibt die richtige Anstrombedingung. Um den damit einhergehenden
Aufwand zu reduzieren, schliefft sich im folgenden Abschnitt ein Verfahren zur Implemen-
tierung des Rollwinkels in die Stromungswinkel o und [ an.

2.1.3.2 Implementierung des Rollwinkels

Ziel ist es, den Rollwinkel mittels einer Transformation in den Anstell- und Schiebewinkel
zu implementieren. Dies reduziert den numerischen Aufwand und die korrekte Interpreta-
tion der Flugmessdaten erheblich, da die Rotation um die Langsachse (Rollen) nicht mehr
separat beriicksichtigt werden muss. Besonders fiir die numerischen Berechnungen wiére
ein gesondertes Erfassen des Rollwinkels mit einem deutlichen Mehraufwand verbunden,
da das Berechnungsnetz fiir jeden Zeitschritt neu ausgerichtet (rotiert) werden miisste.
Hinzukommend wéiren zweidimensionale Untersuchungen und die im Abschnitt
(S. ff.) vollzogene Validierung des Anstellwinkels nicht bzw. nur fiir die Rollwinkel
¢ =0°und ¢ = 180 ° moglich.

Tabelle 2.3: Einfluss des Rollwinkels und transformierte Stromunggein’ und5'.

(@ a=10°,8=¢=0° (c) ¢ =180°
transformierte Rollwinkel
Anstell- und Schiebewinkel 0° 90° 180° 270° 360°
o a 3 —« -
g B o -5 —« Ié;

Die Tabelle zeigt den Einfluss der Rollbewegung auf die Anstrombedingung. Im
dargestellten Fall ist zunéchst der Korper aus seiner Ausgangslage heraus um o = 10° an-
gestellt. Anschlieend erfahrt das Fahrzeug eine Rollbewegung von ¢ = 90°. Aufgrund der
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2.1 Flugexperiment — SHEFEX

Rotation um die Rollachse wird aus dem anfénglichen Anstellen ein Schieben von 5 = 10°.
Ein erneutes Rotieren zu ¢ = 180° trigt dazu bei, dass aus dem im Ausgang vorhande-
nen positiven Anstellwinkel eine negative Anstellung resultiert. Folglich beeinflusst der
Rollwinkel die Anstrombedingung wesentlich.

Ergénzend sind in Tabelle die Anderungen der Anstrémwinkel in Abhéngigkeit der
Rollbewegung dargestellt. Die vollstandige Implementierung des Rollwinkels durch Trans-
formation der Anstell- und Schiebewinkel zu o/ und " wird mit Gleichung (23) bzw. (Z4)
beschrieben.

o' = cos(¢) a + sin(¢) 4 (2.3)
§ = cos(4) - sin(¢) (2.4

Um die Giiltigkeit der Transformationsgleichungen zu belegen, werden bei gleicher Mach-
zahl und atmosphérischen Bedingungen Stromungslosungen fiir beide Varianten

e Rotation des Netzes/Korpers entsprechend des Rollwinkels

e Transformation der Anstell- und Schiebewinkel zur Rollwinkelimplementierung

erzeugt. In Abbildung [Z.4] sind hierzu die Berechnungsergebnisse dargestellt. Der Ver-
gleich zeigt, dass die Druckverteilungen auf den Oberflichen annéhernd gleich sind, womit
die Implementierung des Rollwinkels validiert ist.

Rotiert Transformiert

.

0 9 182736455463

p [kPa]

Abbildung 2.4: Validierung der Transformationsgleichungen zur Rollvélkplementier-
ung: rotiertes Netzoe = —5°, § = —3° und¢ = 120°, transformierte Anstromwinkely’ =
—0.1°und ' = 5.8°, StromungsbedingungeM a., = 6.2, po, = 5200 PaundT,, = 217 K.

Fiir die folgenden Berechnungen werden stets die transformierten Anstromwinkel mit
enthaltenem Rollwinkeleinfluss verwendet, wobei aus Vereinfachungsgriinden anstatt o’
und (' lediglich o und 3 geschrieben wird. In Abbildung sind die transformierten
Anstell- und Schiebewinkel entlang der Wiedereintrittstrajektorie dargestellt.
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Abbildung 2.5: Transformierte Anstell- und Schiebewinkel entlang deljéktorie.
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2.2 Numerische Verfahren

2.2 Numerische Verfahren

2.2.1 Stromungsloser

Als Stromungsloser wird der DLR eigene TAU-CODE verwendet, der zur Losung der
Euler- und Navier-Stokes-Gleichungen ein Finite-Volumen-Verfahren auf hybriden Stro-
mungsnetzen nutzt. Durch die Arbeiten von u.a. Chen und Mack [23], Mack und Hannemann
[68] sowie Widhalm und Rossow [I07] ist der TAU-CODE fiir Hyperschallstromungen er-
weitert und validiert worden.

2.2.1.1 Grundgleichungen

Die Grundgleichungen der Stromungsmechanik umfassen die mathematische Formulie-
rungen des Erhaltungsprinzips fiir Masse, Impuls und Energie. Die nachstehenden Her-
leitungen dieser Grundgleichungen stiitzen sich auf die Literaturquelle Lecheler [60] und
werden auf ein endliches, festes, ruhendes Kontrollvolumen dV bilanziert. Die Erhaltungs-
grofen konnen iiber die Volumengrenzen ein- und austreten, jedoch nicht vernichtet oder
erzeugt werden. Nur die jeweiligen Anteile einer Grofle konnen variieren. So ist z.B. ei-
ne Umwandlung der thermischen und kinetischen Energieanteile im Stromungsprozess
moglich, obgleich die Gesamtenergie erhalten bleiben muss. Aus den Erhaltungsgleichun-
gen und der idealen Gasgleichung lassen sich die Geschwindigkeitsverteilung sowie ther-
modynamische Zustandsvariablen im Kontrollvolumen bestimmen. Fiir die Darstellung
der Grundgleichungen wird von einem idealen Gas ausgegangen, das mit

p=pRT (2.5)

beschrieben werden kann. Die spezifische Gaskonstante R ergibt sich wiederum aus den
spezifischen Wérmekapazititen ¢, und ¢, (R = ¢, — ¢,). Zur Berechnung der temperatur-
abhéngigen dynamischen Viskositét p kann geméf Hannemann A1) die Sutherland-Formel
verwendet werden, wobei diese fiir Luft lautet:

T1.5

uit = 1.4584 x 1070 ——«——
HLufe T +110.33

(2.6)

Massenerhaltung

In Abbildung ist ein infinitesimal kleines Volumenelement (dV = dz dy dz) mit den
Massenstromen dargestellt. Darin ist p die Dichte, u, v und w die Geschwindigkeitskom-
ponenten in z-, y- und z-Richtung und m die Masse im Inneren des Volumenelementes
(dm = pdV = pdxdydz). Durch Aufstellen und Vereinfachen der Massenbilanz l&sst
sich die Massenerhaltungsgleichung in Differenzialform und in kartesischen Koordinaten
aufstellen zu:
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2.2 Numerische Verfahren

0 0 0 0
el - - — = ) 2.
5 (P) + o (pu) + ay(py)+ 5, (Pw) =0 (2.7)
H 0
) [(p v) + %(pv) dy] dx dz :
? /[(pw)—l—az(pw)dz} dx dy
0
(pu)dy dz ——— > ——D{(pu) +—(pu) dx] dy dz
ox
dy i
2 A v
dz
(pw)dxdy (pv)dxdz
= T
Abbildung 2.6: Volumenelement mit Massenstromen.
Impulserhaltung

Die Impulserhaltung basiert auf dem zweiten Newton’schen Grundgesetz, wonach sich
die zeitliche Impulsédnderung aus dem Produkt aus Masse und Beschleunigung bzw. aus
den Kréften ergibt (ﬁ = md). Daraus folgt ein Kraftvektor ﬁ, der sowohl Korperkrifte
wie die Schwerkraft als auch Oberflichenkréfte wie die Druck- und Reibungskraft bein-
haltet. Die Reibungskraft setzt sich aus der Normalkraft und der Schubkraft zusammen.
In Bezug auf das eingangs genannte Kontrollvolumen dV zeigt Abbildung 2.7 die fiir
die Impulsgleichung in z-Richtung relevanten Kréfte. Damit kann die Impulsgleichung in
z-Richtung durch Einsetzen der jeweiligen Terme fiir die Kraft (F}), die Masse (m) und
die Beschleunigung (a,) aufgestellt werden zu:

0 0 0 op B
%(sz:) + a—y(Tym) + &(Tm) ~ 5 + pgl«} drdydz =
ou ou ou ou
pdrdydz (E—l—u%ija—ijw%) . (2.8)

Die Gleichung () lésst sich vereinfachen zu:

0 0 0 dp ou ou ou ou
ax“”)*ay(@f)*az(%) R Ll e (2.9)
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Y
A [Tym + (%(Ty,) dy} dx dz 9
\ [sz -+ %(T”) dz] dx dy
dz AN a
[ 8_ )dm] dydz
pdydz = prgs>| T
Tordydz <—s >
—
dy |:Tza: — (T sz dr] dy dz
2 |4
dz
Tor dx dy Ty QB HE
> T

Abbildung 2.7: Volumenelement mit Krafte in x-Richtung.

Allerdings wird damit die Impulsgleichung in z-Richtung in der sog. nicht-konservativen
Form beschrieben, da die Terme p, pu, pv und pw vor den Ableitungen stehen, wodurch
bei der Diskretisierung der Impuls nicht vollsténdig erhalten bleibt. Um dies zu umgehen,
wird die rechte Seite der Gleichung (Z29) so umgeformt, dass alle Gréfien unter den Ablei-
tungen stehen, vgl. Lecheler [60]. Daraus folgt die konservative Form der Impulsgleichung
in z-Richtung in Differenzialform zu:

0 0 0 0
il - — — — - = . (21
8t(pu) + o (pu® +p— Tuw) + ay(puv Tyz) + aZ(puw Tw) — P9 =0 . (2.10)

Analog dazu kann die Impulsgleichung in y-Richtung in der Form

0 0 0 0
6t< )—l—a—(pvu Tmy)+8—y(pvz+p—7yy)+$(pvw—7'zy)—pgy:0 (2.11)

und in z-Richtung zu

0 0 0 0
a(pw) + %(pwu — Tez) t a_y(pwv — Tys) + &(pw2 +p—T)—pg.=0 (2.12)
angegeben werden.

Die reibungsbehafteten Normal- und Schubspannungen lassen sich durch die Geschwin-
digkeitsgradienten ausdriicken, wobei fiir die Newton’schen Fluide die Spannungen pro-
portional zu den Geschwindigkeitsgradienten sind. So lautet z.B. der Spannungsterm 7,
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2.2 Numerische Verfahren

mit der dynamischen Viskositét p:

2 <6u ov 8w) 9 ou (2.13)

Tyt e Ty T ) T e

Zur vollstdndigen Beschreibung des Spannungstensors bietet sich die Einfithrung des
Kronecker-Deltas 4;; und der Einstein’schen Summationskonvention, die eine Formulie-
rung der Gleichungen in der Indexschreibweise vorsieht, an. So ergibt sich z.B. fiir den
Geschwindigkeitsvektor v der Ausdruck v;, worin der Index ¢ = 1,2,3 dem jeweiligen
Basiseinheitsvektor entspricht. Fiir den vollstédndigen Spannungstensor unter der Zuhilfe-
nahme der Indexnotation mit den Indizes i, j, k = 1, 2, 3 folgt:

; ; 1fliri=y
Tij = W <8VZ + AL 2%%) , mit 0z = J . (2.14)
Or; Ox; 30xy 0 fiir i # j

Energieerhaltung

Die Energieerhaltung ist der erste Hauptsatz der Thermodynamik, wonach sich die zeit-
liche Anderung der totalen Energie im Volumenelement aus der am Volumenelement ver-
richteten Leistung W und dem erfolgen Wirmestrom @ ergibt. Fiir ein geschlossenes
System folgt fiir den ersten Hauptsatz der Thermodynamik:

dE .
— , 2.1
i +Q (2.15)

Dabei setzt sich die Gesamtenergie E aus der inneren Energie F;, = m e mit der spezifi-
1 m 7 mit dem Geschwindig-

2
keitsvektor v zusammen. Prinzipiell kommt als dritte Komponente noch die potenzielle

schen inneren Energie e und der kinetischen Energie Ey;, =

Energie E,,; = m g h hinzu, die jedoch fiir eine Gasstromung vernachléssigbar ist. Folglich
ergibt sich die totale Energie zu:

1 1
E:Em—l—Ekm:me—l—§m\72:p<e+§\72) drdydz (2.16)

wobei die totale Ableitung nach der Zeit die Gleichung (217 liefert.
d_E — 2 + 1 72 + ﬁ + 1 72
a — \or |P\“ 72" R
0 1, 3} 1,
z - a - 2.1
+8y [pv(e+2v)]+az {pw(e—l—Qv)])dxdydz (2.17)

Die Leistung W folgt aus dem Produkt aus Kraft und Geschwindigkeit in Kraftrichtung,
wobei die Gesamtkraft aus den Korper- und Oberflachenkréiften resultiert. Somit gelten
in der z-Richtung die in Abbildung gezeigten Leistungsanteile.
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y 0
[} UTys + a—(u Tye) dy] dr dz 9
y [u Toz + =—(UT.z) dz] dx dy
\ 0z
dz 1\ . 5
. |:q1 in a—(q,) d:L"] dy dz
Gz dy dz —uo... > xa
updydz g prevete & [up+— up dx] dy dz
UTpe dy dz <77 A~ 8x( )
dy ' \
|%4
2 2
dx [U Toww T pe (U Tyz) dm} dydz
U Tz, dT dy U Ty drdz
- T

Abbildung 2.8: Volumenelement mit Leistungs- und Warmefliissen in x-Rioj.

Aus der Gesamtbilanz aller Raumrichtungen folgt Gleichung [ZI8) fiir die Leistung.

) 0 0 0
dW = |p(ugs +vgy +wg.) — %(UP) - a—y(vp) - @(’LUP)

_8_x(u Tow + U Ty + W Tyy) — 8_y(u Tyz + U Tyy + W Tys) (2.18)
0
—%@Lsz + 0Ty +w,,)| dedydz

Der Wirmestrom @ ergibt sich aus dem Strahlungs- ¢ und dem Wirmeleitungsanteil ¢y,
Unter Anwendung des Fourier’schen Wirmeleitungsgesetzes

el
ox
L=-AVT=-\|2| T (2.19)
0
0z

lautet die Differenzialgleichung fiir den Wérmestrom:

' . 0 oT 0 oT 0 oT
dQ = [pqs—i_%()\%)jL@_y()\&_y)jL@()\@)] dedydz . (2.20)

Durch Einsetzen der Gleichungen (Z17), [ZI8) und £20) in Gleichung (ZI3) und Ein-
fithrung der spezifischen Enthalpie h = e+ p/p folgt schlussendlich die Energieerhaltungs-
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gleichung in Differenzialform zu:

2 + 1 F2 + g 1 + + ) 8T
81’,‘ ple 9 \ ax 2 UT$$ UTwy W Ty 8,1‘

0z |

0 1 o7 ]|
+— |pw 5 —(UTy + VT +WTy) — X ——
—plug, +vg,+wg,) —pgs=0 . (2.21)

Die eingangs erwéahnten Navier-Stokes-Gleichungen ergeben sich aus den fiinf Erhaltungs-
gleichungen [Z7), ZIHZTZ) und 21) fir Masse, Impuls und Energie. AbschlieBend
soll in diesem Abschnitt eine Zusammenfassung der Navier-Stokes-Gleichungen fiir eine
instationére, dreidimensionale, kompressible Stromung unter Beriicksichtigung von Rei-
bungseffekten in vektorieller Schreibweise gegeben werden. Sie lauten:

G=Q (2.22)
mit dem Erhaltungsvektor U

p
pu
pv ; (2.23)

]
I

pw

o [e+ 30 + 07+ w?)]

den Flussvektoren E , F und G in x-, y- und z-Richtung

puU
pu2 +p = Tax
PUU — Ty ) (224>

=
I

PWU— Tyy

)\8T

i u[h+%(u2+v2+w2)]—uTm—vTxy—me o
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pu

PUV — Tyy

ol
I

pvi+p—Ty , (2.25)

PWV — Ty,

)\

pov [h+ 3 (W + 02 +w?)] —uTy — vy — w7y, 3y

pw

PUW — Ty

QA
I

PUW — Ty (2.26)

pw2+p_7—zz

pw [h+%(u2+vz+w2)] — U Ty — VTay — W Ty —Ag—f

und schlussendlich dem Quellterm Q

0

P G
oy . (2.27)

PY-

Ly
I

_p(ugx+vgy+wgz)+pqs_

Letzterer wirkt wie eine Quelle im Volumenelement und enthélt die Schwerkraft mit der
Gravitationskonstante g sowie der Warmestrahlungsdichte ¢,. Weitere Oberfléchen- und
Volumenkréfte sind hier nicht beriicksichtigt.

Bei den hergeleiteten Navier-Stokes-Gleichungen handelt es sich um nichtlineare partiel-
le Differenzialgleichungen, die von wenigen Sonderfillen abgesehen nur numerisch gel6st
werden konnen. Ferner ist die im Folgenden angefithrte Turbulenzmodellierung meist
erforderlich, um die Erhaltungsgleichungen mit einem angemessenen Aufwand losen zu
kénnen.
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2.2.1.2 Turbulenzmodellierung

Gemif Hinze [45] ist eine turbulente Stromung durch eine Vielzahl von kleinen bis grofien
Wirbeln gekennzeichnet, deren Verteilung keiner Regel oder Ordnung gehorcht. Um die
physikalischen Prozesse numerisch wiedergeben zu konnen, ist demnach eine Diskretisie-
rung erforderlich, die unterhalb der kleinsten Wirbelgrofie liegt. Erst dann ist mittels einer
direkten numerischen Simulation (DNS) eine Auflésung aller physikalisch relevanten Ska-
len einer zeitabhéngigen dreidimensionalen Strémung moglich. Der numerische Aufwand
steigt jedoch proportional mit der Reynoldszahl an (Aufwand ~ Re''/*). Folglich erfordert
dies fiir iibliche Strémungsbereiche (Re > 10°) eine derzeit nicht realisierbare Rechnerleis-
tung, weshalb die DNS bisher nur fiir einfache Geometrien und niedrige Reynoldszahlen
anwendbar ist. Dariiber hinaus ist sie zur Validierung von Turbulenzmodellen wertvoll,
wie z.B. in der Arbeit von Rodi et al. [86] gezeigt. Ein vereinfachter Ansatz zur Be-
schreibung turbulenter Schwankungen kann in der Grobstruktursimulation (LES) gese-
hen werden. Das Grundvorgehen einer LES ist laut Oertel jr. und Laurien [(§], dass
groffraumige Strukturen einer turbulenten Stromung in ihrer zeitlichen und rdumlichen
Entwicklung direkt simuliert und nur die feinskaligen Strukturen modelliert werden. Durch
die Modellierung der kleinen Wirbelstrukturen reichen bei der LES im Gegensatz zur DNS
grobere Rechengitter aus. Dies reduziert den Rechenaufwand zwar, iiberschreitet jedoch
noch die Rechenressourcen vieler technischer Stromungsfélle. Aufgrund dessen wird in
den meisten Stromungsberechnungen der Einfluss der Turbulenz nach der von Reynolds
vorgeschlagenen Aufteilung aller orts- und zeitabhéngigen Stromungsgrofien ®(z;,t) in
einen gemittelten Wert ®(x;,¢) und einen Schwankungsanteil ®'(z;, ) modelliert, so dass

gilt:
. 1 t1+At
mit  O(x;,t) = —/ O(z;,t)dt . (2.29)
At J,,

Die schwankende Grofle wird iiber eine charakteristische Zeitspanne At gemittelt, wobei
diese mindestens so grof$ sein muss, dass ®(z,t) unabhingig von At ist. AuBerdem diirfen
zeitliche Anderungen einer instationdren Stromung nicht in den Mittelungsprozess ein-
bezogen werden. Fiir kompressible Stromungen wird die sog. Favre-Mittelung verwendet,
die folgenden massengewichteten Ansatz beinhaltet:

O(x;,t) = D(24, 1) + D" (2, 1) (2.30)
. 1 t1+At

mit  D(x;,t) = — plxi,t) ®(x;,t)dt . 2.31
(i, 1) A (@i, t) (i, 1) (2.31)

Auf diese Weise kann der Einfluss der Turbulenz auf die dreidimensionalen instationédren
Erhaltungsgleichungen fiir Masse (27), Impuls (ZI0HZTZ) und Energie (ZZ1) statistisch
modelliert werden, wobei sich daraus die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
ergeben. Die nach Kolmogorov benannte Lénge L, stellt eine untere Beschrankung bezii-
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glich der Wirbelgrole bzw. deren Dissipation dar. Fiir Wirbelgroflen kleiner L; wird die
Bewegungsenergie aufgrund von Reibung vollstédndig in Warme umgewandelt (dissipiert).
Beim Zerfall groer Wirbel in kleinere Strukturen geht die kinetische turbulente Ener-
gie (k = 1 (viv})) auf die entstehenden kleineren Wirbel iiber. Aus dem auf Kolmogorov
zuriickgehenden Ansatz, wonach die kleinskaligen Wirbel nur soviel Energie in Wéarme um-
setzen konnen, wie von den groflen Wirbeln eingebracht wird, ergeben sich zwei wichtige
charakteristische Groflen. Zum einen kann die turbulente Dissipation e definiert werden,
die angibt, wieviel kinetische turbulente Energie in Wéarme dissipiert wird. Zum anderen
spielt die kinematische Viskositéit v als Mafl der inneren Reibung eine wichtige Rolle. Fer-
ner ldasst sich die turbulente, energiebezogene Dissipationsrate w mit der Dissipationsrate

¢ und der turbulenten kinetischen Energie k& angeben (w ~ 7).

GeméB Schlichting und Gersten [01] kann die Stromung in zwei Bereiche eingeteilt
werden: einer wandnahen Grenzschicht und einer freien Aulenstromung. Die Grenzschicht
einer viskosen Stromung ist durch starke Anderungen der Strémungsgréfen normal zur
Wand gekennzeichnet, da die Stromung an der Wand aufgrund der Haftbedingung die
gleiche Geschwindigkeit aufweist wie die Wand selber. Ausgehend davon bildet sich ein
Geschwindigkeitsprofil aus, bis der von der Wand unbeeinflusste Bereich erreicht wird.
Folglich ist die Viskositédt in der Grenzschicht von Bedeutung, wobei auflerhalb von
ihr Reibungseffekte vernachléssigbar sind. Die Grenzschichtdicke ¢ ergibt sich aus dem
Abstand zwischen Wand und dem Punkt, an dem die Stromung 99 % der freien An-
stromgeschwindigkeit erreicht. Als Impulsverlustdicke d wird dabei die hypothetische
Wandhohe bezeichnet, bei der eine Stromung ohne Reibung die gleiche Verdrangungswirk-
ung wie die der Grenzschicht hervorruft.

Fiir eine zweidimensionale turbulente Grenzschicht mit der Geschwindigkeit u = f(x,y)
lassen sich in Wandnihe fiir die zeitlich gemittelte Geschwindigkeitskomponente zwei
Bereiche identifizieren, die durch die dimensionslose Geschwindigkeit u*, dem dimensi-
onslosen Wandabstand y™ und der dimensionslosen Schubspannungsgeschwindigkeit .
beschrieben werden kénnen. Hierfiir gilt:

ut = — (2.32)
Ur
Ur Yy

yt = > (2.33)

mit  u; =/ |Twl|/p (2.34)

Die Wandschubspannung 7,, kann mit Gleichung (3H) berechnet werden.

o = fhu g_z (2.35)

Damit lassen sich folgende Bereiche der Grenzschicht angeben:

viskose Unterschicht: ut =yt fiir y* < 10
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logarithmisches Wandgesetz: u™ = i Iny*t+ B firy™ > 10

Die Konstanten ¢ =~ 0.41 und B ~ 5.5 wurden experimentell bestimmt [92]. Fiir die rei-
bungsbehaftete Stromung muss bei den Turbulenzmodellen wiederum zwischen denen, die
den viskosen wandnahen Bereich der Grenzschicht mit Wandfunktionen vereinfacht mo-
dellieren und denen, die auch den wandnahen Bereich berechnen, unterschieden werden.
Letztere werden als Low-Reynoldsnumber- Turbulenzmodelle bezeichnet, die geméfl Wilcox
[TO9] zwar eine feinere Grenzschichtauflosung erfordern, dafiir aber physikalische Vorginge
wie Ablosung und Wiederanlegen der Stromung besser erfassen. Im Rahmen dieser Ar-
beit werden ausschlieBlich Low-Reynoldsnumber- Turbulenzmodelle verwendet, wobei auf
den wesentlichen Ansatz dieser Modelle kurz eingegangen werden soll. Am Beispiel der
Reynolds-gemittelten Masse- und Impulsgleichungen der Form

dp  9(pVi)
hllad = 2.
T + or, 0 (2.36)
ovi ~_ov,  Op 0o,  —
pa + pV]a—IL'j - _axl + al_j (le - pvivj) (237)

mit eingesetzten Mittelwerten fiir v; und p geméf Gleichung (228) ldsst sich zeigen, dass
in die Impulsgleichung ein zusétzlicher Term (—pm) hinzukommt. Dieser turbulente
Spannungstensor besteht aus einer 3x3-Matrix mit neun Komponenten, obgleich die sym-
metrische Tensorstruktur sechs unbekannte Gréfien hervorruft. Der Spannungstensor wird
auch als scheinbare Spannungen oder Reynoldsspannungen bezeichnet und beschreibt den
Impulstransport durch die turbulenten Schwankungsbewegungen im Raum. Allerdings ist
das Gleichungssystem nach der Mittelung unbestimmt und somit nicht 16sbar, da mehr
Unbekannte als Gleichungen vorhanden sind. Ein Loésung hierfiir stellt der von Boussi-
nesq eingefithrte Ansatz dar, wonach eine scheinbare Z#higkeit bzw. Wirbelviskositét v,
entsprechend dem Newton’schen Gesetz fiir Fliissigkeitshewegungen als SchlieBbedingung
eingefiihrt wird. Fiir den dreidimensionalen Stromungsfall folgt:

— ov;, O0v; 2
S AN (ALRIREAL | Y ' S 2.38
pVZV_] pV (8.’1:‘] + axl) 3 p J ( )

Somit ist die Wirbelviskositét als orts- und zeitabhéngige Strémungsgrofle aufzufassen, die
den Einfluss der Turbulenz in Form einer zusétzlichen Viskositét beriicksichtigt. Die Tur-
bulenz wird dabei vereinfacht als isotrop angenommen, wonach alle statistischen Eigen-
schaften richtungsinvariant sind, also eine ideale, gleichgerichtete Unordnung vorliegend
ist. Laut Herwig [43] werden die Turbulenzmodelle, die den Boussinesq-Ansatz verfol-
gen, als Wirbelviskosititsmodelle bezeichnet. Bei ihnen ist der Aufwand gegeniiber der
unabhéangigen Modellierung der sechs Reynolds-Spannungen erheblich reduziert. Im Fol-
genden soll fiir unterschiedliche und in dieser Arbeit verwendete Turbulenzmodelle kurz
erlautert werden, wie im Einzelnen die Wirbelviskositét ermittelt wird.
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Spalart- Allmaras—Modell

Das Spalart-Allmaras—Modell gehort zur Gruppe der Ein-Gleichungs-Modelle und wurde
von Spalart und Allmaras [98] 1992 vorgestellt. Die Wirbelviskositdt wird mit Hilfe einer
partiellen Differentialgleichung mit dem Stromungsfeld in Verbindung gebracht. Dabei
wird eine Transportgleichung fiir eine modifizierte Form v; der turbulenten kinematischen
Viskositat v, gelost. Die Wirbelviskositét ist definiert als

v=pfu (2.39)

worin f,; eine Dampfungsfunktion ist, die sicherstellt, dass die Modifikation der turbulen-
ten Viskositit nur auflerhalb der wandnahen Schicht wirksam ist. Die Dampfungsfunktion
ist beschrieben durch:

o 2.4

fl X3+031 ( 0)

mit oy = =& . (2.41)
Uy

Darin ist C),; eine Modellkonstante. Die Transportgleichung fiir die modifizierte Form der
turbulenten Viskositit v, lautet:

pth)  Opvith) 1| 0 N o\’
ot + ox; _Gyt+a ox; (V+y)8xj +Cr 0

~Y;, . (242)

Ly

Mit Gy, wird die Produktion und mit Y3, die Dissipation von 7; erfasst. Bei den Variablen
o und Cpy handelt es sich um weitere Modellkonstanten.

Die ausfiihrliche Herleitung dieses Turbulenzmodells und entsprechende Zahlenwerte der
Modellkonstanten konnen der genannten Literaturquelle von Spalart und Allmaras [98]
entnommen werden.

k-w—Modell

Das k-w—Modell von Wilcox [I09] verfolgt einen weiterfiihrenden Ansatz zur Modellierung
der Turbulenz, wonach sowohl fiir die kinetische turbulente Energie k der Schwankungs-
bewegung als auch fiir die turbulente Dissipationsrate w der energiedissipierenden Wirbel
Transportgleichungen gelost werden. Demzufolge handelt es sich bei dem k-w—Modell um
ein Zwei-Gleichungs-Modell. Die gesuchte Wirbelviskositét folgt aus:

k
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Die Transportgleichungen fiir die turbulente kinetische Energie k und die spezifische Dis-
sipation w ergeben sich zu:

pk) | Opv;k) _ _ Ovi 0 . Ok
o T Tan, T Tugy, PRt gn |iom)as (244)
Apw) | Olpviw) - w  Ovi g 2y O o
o om, C YkTiam PP T g |V e, (2.45)

Die Variablen «, 3, 8*, o und o* stellen entsprechende Modellkonstanten dar, wobei fiir
eine detaillierte Erlauterung des Turbulenzmodells auf Wilcox [109] verwiesen sei.

SST—-Modell

Das SST-Modell (,,shear-stress-transport”—Modell) von Menter [73] beinhaltet die Kom-
bination des k-e-Modells im dufleren Bereich und des k-w—Modells im wandnahen Bereich
der Grenzschicht. Eine wichtige Annahme des Modells ist, dass die Schubspannung inner-
halb der Grenzschicht proportional zur turbulenten kinetischen Energie ist. Die turbulente
Viskositat v; berechnet sich beim SST—Modell mit:

ay pk

(2.46)

"= max(ajw ; QFy)
Darin sind 2 der Betrag der Wirbelstéarke, F5» eine Wichtungsfunktion und a; eine Modell-
konstante. Das Gleichungssystem fiir die turbulente kinetische Energie und die spezifische
Dissipation lautet:

Opk) | 0pv;k)
8t &rj

. 0 ok

Ipw)  Opvjw) _ 7p 2, 0 Ow
ot + Oz, N l/th Bpew +8x]~ (V+gwyt)8xj

B P 0k Ow
+2(1 Fl)amw Ox; 0x;

(2.48)
Die Gleichungen (2247) und (2248) enthalten unterschiedliche Modellkonstanten wie 5 und

o%. Der Produktionsterm der turbulenten kinetischen Energie ist mit P, bezeichnet. Auch
hier sei fiir eine detaillierte Beschreibung des Modells auf Menter [73] verwiesen.
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2.2.1.3 Diskretisierung

Die bis hierher vorgestellten differenziellen Navier-Stokes-Gleichungen und Turbulenzmo-
dellgleichungen dienen zwar der Beschreibung der physikalischen Zustandsgréfien eines
Fluids, sind jedoch nur in den seltensten Féllen analytisch 16sbar. Insofern gilt es fiir
allgemeine Stromungsfille Methoden zu entwickeln, mit denen die Gleichungssysteme ap-
proximativ gelost werden kénnen. Eine iibliche Form der numerischen Approximation fiir

(z,y)

ein beliebiges Differenzial of 5 ist die Taylorreihenentwicklung, so dass fiir eine Funktion

f(z,y) in der Umgebung von zg

flx) = flzo) + ) a;{ (2.49)

Zo

geschrieben werden kann. Geht man davon aus, dass sich x unmittelbar in der Néhe von
xo befindet, so konnen alle Summanden fiir n > 2 vernachléssigt werden, womit sich die
erste Ableitung von f(z) an der Stelle zy aus zwei diskreten Punkten und deren Funk-

tionswerten zusammensetzt. Die vernachléssigten Terme sind hierbei von der Ordnung
O (z — x0)%. Fiir Gleichung (ZZ9) folgt dann:

? - & — 0)”
flz) = f(xO)Jra_ixoer axJ; ) (z 2!370)

T (2.50)

J/

TV
Abbruchfehler der Ordnung O (z—x0)?

of _ f@)— fG)
Ox (x — z0)

zo

= (2.51)

Diese Einfithrung zur Approximation soll

verdeutlichen, dass das Stromungsfeld dis- Hilfszelle

kretisiert sein muss, um die partiellen Dif- -
Primar-

netz

) i . . Flachen-
ferenzialgleichungen und deren Differenzia- schwerpunkt

le durch Differenzen ersetzen zu konnen
und entsprechend numerisch zu lésen.! Fiir Bt i
die Diskretisierung des Stromungsfeldes punkt
nutzt der TAU-CODE die Finite-Volumen-
Methode (FVM). Das Stromungsgebiet

wird zunéchst in nichtiiberlappende Kon-

) ) Lo Kanten-
trollvolumina zerlegt, die das primére mittelpunkt .

Rechnungsnetz bilden. Die Berechnung der . _
Abbildung 2.9: Darstellung zum Hilfsnetz

Stromungsgréffen erfolgt in den Knoten-
(duales Netz), vgl[127].

punkten P;. Da diese nicht von einem ein-
deutigen Volumen umschlossen sind, wer-
den Hilfsvolumina mit dem sogenannten dualen Netz (Hilfnetz) gebildet, die jeden Zel-

!Dies betrifft ebenso die im Abschnitt 22227 (S. BA ff.) vorgestellten Grundgleichungen der Thermal-

berechnung in einem Korper.
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leckknoten des Primérnetzes umgeben, siche Abbildung Die Zellmittelpunkte des
dualen Netzes entsprechen dann den Knotenpunkten (P;) des Primérnetzes, weswegen die-
se Herangehensweise auch als knotenzentrierte Methode bezeichnet wird. Fiir jede dieser
Hilfsvolumina wird durch Bilanzierung aller zu- und abflieBenden Fliisse iiber die Seiten-
flachen die integralen Erhaltungssitze gelst, woraus sich die Stromungsgréfien an den
Knotenpunkten ergeben.

Raumliche Diskretisierung

Die rdumliche Diskretisierung beinhaltet die Umwandlung der partiellen Ableitungen in
finite Differenzen. Im Folgenden sollen die moglichen Umformvarianten in finite Diffe-
renzen kurz vorgestellt werden. Hierzu wird eine beliebige Stromungsgrofie @ im Punkt
P(i,j) in Anlehnung an Gleichung (Z21]) exemplarisch in der z-Richtung betrachtet. Im
Wesentlichen gibt es drei Arten der Differenzenbildung:

o L= bl L O(Ax 1. Ordnun
Vorwérts: (—) = A (A2) & . (2.52)
9r /), S0P = P2 4 O(Az)? 2. Ordnung
Di,i—Pi—1,j
0 =+ O(Ax 1. Ordnun
Riickwirts: (—) = A (£) & (2.53)
9 /), 3@’3'74(1;2;#@’2” + O(Az)? 2. Ordnung
und
0P Ditq,; —Diq
Zentral: (%l] = +1’2j N L O(Ax)? 2. Ordnung . (2.54)

In der Regel werden Differenzen 2. Ordnung verwendet, da diese eine genauere Losung
erzeugen. Insofern sind die zentralen Verfahren vorteilhaft, da diese stets eine Genauig-
keit 2. Ordnung haben. Treten in der Stromung jedoch Unstetigkeiten wie Verdichtungs-
stoBBe auf, so fithren die zentralen raumlichen Differenzen zu Fehlern, da sie von einem
stetigen Verlauf der Stromungsgréfien ausgehen. In diesen Fiéllen miissen die Vorwiérts-
oder Riickwirtsdifferenzen gebildet werden, die unter Einbeziehung von drei Netzpunk-
ten ebenso eine Genauigkeit 2. Ordnung erreichen. Da im Rahmen dieser Arbeit Uber-
und Hyperschallstromungen, also Stromungen mit Unstetigkeiten, untersucht werden und
der TAU-CODE ein zeitschrittbasierender Loser ist, liegt ein hyperbolischer Gleichungs-
typ fiir die Stromungsgleichungen vor. Das bedeutet, dass die Auswirkung der lokalen
Storungen und Anderungen nur in einem durch Charakteristiken begrenztem Einfluss-
gebiet bemerkbar sind. Insofern wird fiir die rdumliche Diskretisierung ein Aufwind-
Verfahren (Upwind-Verfahren) mit den beschriebenen Differenzen (2. Ordnung) verwen-
det, dass laut Lecheler [60] bereits bei der Diskretisierung die Ausbreitungsrichtungen der
Storungen entlang der Charakteristiken in der Stromung beriicksichtigt. Aus der Familie
der Aufwind-Verfahren wird das von Wada und Liou [I03] entwickelte AUSMDV-Schema
verwendet, was auf einer kombinierten Splittung von Flussdifferenzen und Flussvektoren
beruht.
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Zeitliche Diskretisierung

Wie bereits erlautert, ist der TAU-CODE ein zeitschrittbasierter Loser. Somit werden auch
fiir stationdre Stromungsfille die zeitlichen Ableitungen % der Navier-Stokes-Gleichungen
gelost. Aufgrund der zeitabhéingigen Berechnung der Stromungsgleichungen miissen nicht
unterschiedliche Losungsverfahren fiir Unterschall- (elliptischer Gleichungstyp) und Uber-
schallgebiete (hyperbolischer Gleichungstyp) verwendet werden. Ergédnzend hierzu ist in
Abbildung nach Anderson [] veranschaulicht, das z.B. im Staupunkt trotz einer
Uberschallumstréomung (Ma > 1) ein Unterschallgebiet (Ma < 1) entsteht. Insofern kann
in den seltensten Féllen von einer reinen Uberschallstrémung ausgegangen werden.

Abbildung 2.10: Kérperumstromung inberschall nacinderson [4].

Die zeitliche Diskretisierung der partiellen Ableitung % ist vom Grundansatz her analog
zur rdumlichen Diskretisierung. Betrachtet man wieder eine beliebige Stromungsgréfie ¢
im Punkt P(i,n) fur unterschiedliche Zeitebenen n—1, n und n+1, wobei die Losung zum
Zeitpunkt n + 1 gesucht ist und alle vorherigen Losungen bekannt sind, so sind folgende
Diskretisierungen moglich:

d\" Pt P
Vorwérts: (%—t)l = Zth + O(At) 1. Ordnung (2.55)
oder
od\" ot — rt )
Zentral: (E) = —9A; + O(At) 2. Ordnung . (2.56)

Da die Losung zum Zeitpunkt n+1 gesucht wird, ist eine Riickwartsdifferenz nicht moglich.

Fiir ausfiihrlichere Erlduterungen zur rdumlichen und zeitlichen Diskretisierung sei z.B.
auf die Literaturquellen Ferziger und Peric [33], Oertel und Eckart [(8] sowie Blazek
[T6] verwiesen. Im Rahmen dieser Arbeit wird ein explizites, dreistufiges Runga-Kutta-
Schema nach Jameson et al. [48] verwendet.
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2.2.2 Strukturloser

Fiir die Thermalberechnungen wird das kommerzielle Finite-Elemente-Programm ANSYS
[5] eingesetzt. Innerhalb der Stromungs—Struktur—-Kopplung bleibt die Strukturdeforma-
tion unberiicksichtigt, da sie auf das globale Stromungsbild keinen Einfluss hat. Folglich
beschréankt sich die FEM-Berechnung auf die Temperaturverteilung im Korper. Speziel-
le Untersuchungen zum Einfluss der Strukturverformung auf die Einbauverhéltnisse der
Wirmeflusssensoren wéihrend der Wiedereintrittsphase von SHEFEX werden gesondert
im Abschnitt B3] (S. B2 ff.) in Form einer Sensitivitédtsanalyse durchgefiihrt.

2.2.2.1 Grundgleichungen

Mittels des Fourier’schen Gesetzes lidsst sich der Zusammenhang zwischen dem Vektor
der Wirmestromdichte ¢ und dem Temperaturgradienten VT in Abhéngigkeit von der
temperatur- und richtungsabhéngigen Warmeleitfahigkeit A des Materials zu

o)

N2
i=-X-VT=—|)|-|2|T (2.57)

o]

A2

angeben. Die Erhaltung der Energie im Korper wird beschrieben durch:

oT 04,  0q 4.
pcvaz—(ai+a%’+8i)+czg . (2.58)

Dabei beriicksichtigt der linke Teil der Gleichung (Z58) mit den Materialeigenschaften
p und ¢, das kapazitive Speichervermogen der Warmeenergie iiber der Zeit. Neben der
Wirmeleitungsenergie enthélt der rechte Teil der Gleichung (Z58) den Term @) p, der fiir
die inneren Energiequellen steht. Durch Einsetzten des Fourier’schen Gesetzes (ZR1) in
die Energiebilanzgleichung (Z58) folgt:

or 0 or 0 or 0 or

Eine korrekte Losung des Temperaturfeldes im Korper erfordert die Beriicksichtigung
der Randbedingungen an den Wénden. Bei den durchgefiihrten gekoppelten Berechnun-
gen wird eine normal zur Oberfliche angreifende Warmestromdichte angesetzt, die den
Energieeintrag aus den aerothermodynamischen Berechnungen beinhaltet. Ferner muss
der Energieverlust durch Wérmestrahlung in die Gesamtbilanz eingehen. Die spezifische
Wirmeabstrahlung berechnet sich nach Polifke und Kopitz [82] zu

is =0 ¢ (Tsp — Tru) (2.60)

worin o die Stefan-Boltzmann Konstante (cr =5.67-107° %) und ¢ der Emissionsko-

effizient der Oberflache sind. Entscheidend fiir die Warmestrahlung ist die Temperatur-

35



2.2 Numerische Verfahren

differenz zwischen der Strukturtemperatur Ts; und der Fluidtemperatur Tr,,, da diese
mit der vierten Potenz eingehen.

2.2.2.2 Diskretisierung

In diesem Abschnitt soll kurz auf die Diskretisierung eingegangen werden, wobei fiir
ausfiihrliche Erldauterungen zur FEM auf die Fachliteratur wie Bathe [I2], Knothe und
Wessels [B3] sowie Maurial und Meifiner [71] verwiesen sei. Der Grundansatz, um die
partielle Differenzialgleichung der Energiebilanz losen zu konnen, ist laut Bathe [12] die
Energiegleichung (Z08) nach dem Prinzip der virtuellen Temperaturen mit einer beliebig
gewihlten Temperaturverteilung 7' gewichtet iiber den Losungsraum € zu integrieren, so
dass

94, 0qy, 04, O\ =
/<8x+6y+6z Q3+pcpat)TdQ—0 (2.61)
Q

folgt. Anschlieend wird das Integral der Anteile % mittels des Gauf3’schen Integralsatzes

T

in ein Fléchenintegral iibertragen, wobei nachstehende partielle Integration resultiert:

/pcvg—deQ—/Jﬁ%dQ:/QBTdQ+/<Ai S—T) Tds . (2.62)
L
Q Q S N——

Q
=4

Die Finite-Elemente-Diskretisierung folgt schlussendlich durch Einsetzen der Ansatzfunk-
tion N und der Gradienten der Ansatzfunktion B in Gleichung (Z&2) zu:

/chNTNdQ f+/§TX§dQ T+/hNTNd52 T =
Q Q Sa

Ce

J

~~

Ky,

214

/QBNTdQ—/quTdSI+/hTeWTdSQ—/o—5 (T4, —THN'dS; . (2.63)
9 S1 So S3

- N J/ N J/ N J/

Qf er

&
£

Darin sind C. die Warmekapazititsmatrix, K, die Warmeleitfihigkeitsmatrix und K}, die
Matrix fiir die Konvektion beziiglich der unbekannten Temperaturen T. Ferner beinhal-
ten die Vektoren Qb und @n die Elementwérmestrome, die aus inneren Warmequellen
hervorgehen bzw. iiber die Oberflachen S; bis S35 eingebracht werden. Die durch die
Wiérmestrahlung abgegebene Energie beriicksichtigt der Term Qr. Der Vektor Qk gibt
den konvektiven Anteil beziiglich der adiabaten Temperatur an.

Da es sich um instationére Berechnungen handelt, kann im Gegensatz zu einer stationéren

Auftheizung der kapazitive Anteil C\, T nicht vernachlissigt werden. Auferdem muss das
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Gleichungssystem (Z63)) aufgrund der temperaturabhéngigen Materialeigenschaften so-
wie der Warmestrahlung und der dadurch hervorgerufenen Nichtlinearitéat iterativ gelost

werden.
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2.2.3 Stromungs—Struktur—Kopplung

Ziel der in dieser Arbeit angewandten Stromungs-Struktur-Kopplung ist das thermische
Verhalten der Struktur in Abhéngigkeit der umgebenden Stromungsverhéltnisse zu erfas-
sen. Gleichsam soll der Einfluss der Oberflachentemperatur auf den Warmeiibergang dar-
gelegt werden. Insofern handelt es sich nicht nur um eine einseitige Stromungs-Struktur-
Interaktion, sondern um ein beidseitig gekoppeltes System (Strémung < Struktur). Das
Grundanliegen besteht darin, den instationdren Aufheizungsvorgang des Korpers wihrend
der atmosphérischen Wiedereintrittsphase nachzuvollziehen. Das verwendete Kopplungs-
verfahren ist innerhalb des DLR-Projektes IMENS (Integrierter Multidisziplindrer Ent-
wurf heiffer Strukturen) und maBgeblich von den Wissenschaftlern Mack [67], Schiafer
[89], Haupt und Niesner [42] entwickelt sowie validiert worden und ermoglicht neben der
thermischen auch eine mechanische Kopplung. Das thermische Kopplungsverfahren ist in
Abbildung [ZTT] dargestellt und besteht im Wesentlichen darin, dass zunéchst auf der
Stromungsseite durch den Stromungsloser (TAU) eine spezifische Wéarmestromverteilung
Griw an der Oberfliche bei isothermer Temperaturrandbedingung an der Wand berechnet
wird.

Stromungsloser - TAU

Dirichlet’'sche Randbedingung

. _TFIU
1= — Qg l----

E geg.: To, :
ql;lu Strémung 95+ Ay Tru
i i
Co-Prozess Co-Prozess
Struktur MpCCI Stromung
qmu_’ dsn Kopplungssteuerung Tsn—’Tmu
= A
—|—I

qSIIr Neumann’'sche Randbedingung

Qste 9eg.: O,
ges.: T,
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Abbildung 2.11: Schematische Darstellung zum Kopplungsalgorithmus.
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2.2 Numerische Verfahren

Bei explizit vorgegebener Wandtemperatur spricht man von Randbedingungen erster Art
bzw. Dirichlet Randbedingung. Die mit dem Stromungsloser ermittelte Warmestromver-
teilung bei gegebener Wandtemperatur wird in einem Co-Prozess der Kopplungsumge-
bung auf die Netzknoten der Strukturoberfliche interpoliert und in der Strukturrechnung
als Thermalrandbedingung ¢s;, gesetzt, was einer Randbedingung zweiter Art bzw. Neu-
mann Randbedingung entspricht. Der Strukturloser (ANSYS) errechnet dann eine ent-
sprechende Temperaturverteilung im Koérper und die sich ergebende Wandtemperatur
Ts4.. Diese Wandtemperatur wird in einem zweiten Co-Prozess auf die Netzpunkte der
Stromungsoberflache interpoliert und im zweiten Iterationsschritt als Wandtemperatur
T'ry,, fiir eine erneute Stromungsberechnung verwendet, aus der eine korrigierte spezifische
Wiérmestromdichte ¢y, resultiert. Die beschriebene Kopplungsschleife wiederholt sich fiir
jeden berechneten Flugpunkt der Wiedereintrittstrajektorie, bis eine Konvergenz erreicht
ist, die mit der Anderung der Oberflichentemperatur erfasst wird. Eine Unterrelaxation
ist dabei nicht erforderlich, was auf den geringen Zeitschritt (At = 0.05s) zwischen den
einzelnen Flugpunkten zuriickgefithrt werden kann.

Die Interpolation und der Transfer der Oberflachenwerte erfolgen mit dem kommerziellen
Programm MpCCI (Mesh-based parallel Code Coupling Interface) [39]. Dabei werden
nichtkonservative Interpolationsverfahren genutzt, die glatte Verldufe beziiglich der zu
iibertragenden Groflen gewéhrleisten. Allerdings ist kein Erhalt der Gesamtsumme der
transferierten Werte gegeben. Mack [67] und Schéafer [89] konnten hierzu jedoch zeigen,
dass die Ubertragung des Wirmestroms durch die Interpolationsroutinen mit einem Fehler
kleiner 1 % erfolgt und somit eine ausreichende Konservativitéit vorhanden ist.

Abschlieflend sei angemerkt, dass der modulare Aufbau der Kopplungsumgebung eine
freie Auswahl der Stromungs- und Strukturléser erlaubt und folglich andere als in dieser
Arbeit verwendeten Programme eingesetzt werden kénnen.
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Kapitel 3

Sensitivititsanalyse zur
Flugauswertung

Ziel der Sensitivitdtsanalyse zur Flugauswertung ist die Identifizierung und Quantifizie-
rung von Fehlerquellen bzw. die dadurch verursachten Unsicherheiten. Hierbei findet eine
Einteilung in folgende drei Grundbereiche statt:

e Aerodynamische Einfliisse — Abschnitt B (S. B0 ff.)
e Numerische Einfliisse — Abschnitt (S.E7ft)

e Systembedingte Einfliisse — Abschnitt (S.B2 1)

Abschlieflend soll eine Zusammenfassung aller Toleranzen verdeutlichen, mit welchen Ge-
nauigkeiten ein Wiedereintrittsexperiment wie SHEFEX ausgewertet werden kann.

3.1 Aerodynamische Einfliisse

Zu den wesentlichen aerodynamischen Einfliissen zédhlen Faktoren wie die Atmosphéren-
modellierung sowie die Genauigkeiten der Anstrémwinkel. Fiir beide Einflussgrofien gilt
es deren Auswirkungen auf das Stromungsbild zu untersuchen.

3.1.1 Atmosphirenmodelle

Das Atmosphérenmodell beschreibt unter Verwendung von meist empirischen Zustands-
gleichungen die hohenabhéngigen Druck- und Temperaturverteilungen in der Atmosphére.
Die physikalischen Groflen sind neben der Hohe von der geographischen Lage und der Jah-
reszeit abhéingig. Fiir die Flugauswertung sind die Atmosphérenbedingungen wesentliche
Randbedingungen. Da die Modelle fehlerbehaftet sind bzw. die realen Atmosphérenbe-
dingungen stindig Anderungen unterworfen sind, ist im Fall eines Flugexperimentes der
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3.1 Aerodynamische Einfliisse

Idealfall, wenn vor dem Flug eine Vermessung der Atmosphére erfolgt. Da dies im Rahmen
des SHEFEX-Fluges aus Kosten- und Ressourcengriinden nicht moglich war, muss eine
modellierte Atmosphérenbasis zur Anwendung kommen. Hierfiir gilt es die Unterschiede
zwischen den Modellen aufzuzeigen, um so eine Genauigkeitsmarge ableiten zu konnen.

Fiir den Vergleich der Atmosphérenmodelle geben die Messungen des Physikalischen In-
stitut Bonn bzw. von Liibken [65] seltene und wertvolle Validierungsmoglichkeiten. Bei
diesen experimentellen Untersuchungen wurden die meteorologischen Parameter in Nord-
Norwegen (Andgya) im Hohenbereich zwischen 95 — 35 km in den Monaten Mai bis
September 1999 vermessen. Somit liegt eine geographische Ubereinstimmung zwischen
den Messungen von Liibken [65] und dem SHEFEX-Flug vor. Die Messmethode beruht
auf dem Prinzip der Fallenden Kugeln, bei dem eine Kugel mit Hilfe einer Rakete in die
Mesosphére gebracht wird. AnschlieBend wird die Kugel aus der Rakete ausgestofien und
fallt zuriick zur Erde. Wahrend des Wiedereintritts wird sie durch die Luftdichte abge-
bremst, wobei die Flugbahn der Objekte mit einem Bahnverfolgungsradar vermessen wird.
Aus der zeitlichen Variation der Flugbahn lassen sich schlussendlich die meteorologischen
Parameter bestimmen.

300 - . 1 F . 1 r 735
T Mal 11 Jul i 1T Sept ember 1a per
290 1r 1r 130
280 | - 425
270 -~ 120
260 | {15
250 | {10
240 15
230 :\ L Lol S e 0
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Abbildung 3.1: Vergleich der Atmospharenmodellss-Standard-76nd CIRA-86mit Mes-
sungen vorLibken[65] fur die Monate Mai, Juli und September (1999). Obenmperatur mit
prozentualer Abweichung vobiibken[65], unten: Druck mit prozentualer Abweichung von
Lubken[65]. Messunsicherheit gemabken et al. [66]: p = p + 1% undT = T + 2%.
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3.1 Aerodynamische Einfliisse

Die Messungen von Liibken [65] werden mit den frei verfiigharen und in der Raumfahrt
oft verwendeten Atmospharenmodellen US-Standard-76 und CIRA-86 verglichen. Hierzu
zeigt Abbildung [B.1] eine Gegeniiberstellung in den Monaten Mai, Juli und September,
wobei das US-Standard-76 Modell keine Differenzierung in der Zeit und in der geographi-
schen Lage enthélt und somit fiir die drei genannten Monate konstant bleibt. Im Gegensatz
dazu éndern sich beim CIRA-86 Modell die Atmosphéirenbedingungen abhéngig von der
Zeit und dem Ort. Die Darstellung der Ergebnisse ist so gewéhlt, dass in den oberen Dia-
grammen der Abbildung Bl die Temperatur und in den unteren Diagrammen der sta-
tische Druck als Absolutwert sowie als prozentuale Abweichung von den Messungen iiber
der Hohe aufgetragen sind. Die Messunsicherheiten betragen laut Liibken et al. [6G0]
+2 % fiir die Temperatur und +1 % fiir den statischen Druck. Der gewidhlte Hohenbereich
(60—35km) auf der Abszisse ergibt sich aus dem definierten Auswertungsbereich beziiglich
des SHEFEX-Fluges (60 — 20 km) und dem Vorhandensein von atmosphérischen Mess-
werten (95 —35km). Die atmosphérischen Werte sind abhéngig vom untersuchten Monat,
wodurch das US-Standard-76 als konstantes Modell die grofiten Unsicherheiten beinhal-
tet. Dies zeigt sich vor allem fiir die Monate Mai und Juli, wo die maximale Druckdifferenz
zu den Messungen 33 % (H = 60 km) betrégt. Die Temperaturen beinhalten hier ebenso
Abweichungen von ca. 10 %. Fiir das CIRA-86 Modell kann festgehalten werden, dass fiir
den gesamten untersuchten Zeit- und Hohenbereich bei Beriicksichtigung der Messfehler
die maximalen Unsicherheiten von 7 % fiir die Temperatur und 6 % fiir den statischen
Druck nicht iiberschritten werden. Deshalb kommt in dieser Arbeit das CIRA-86 Mo-
dell zur Beschreibung der meteorologischen Parameter zur Anwendung. Die sich dabei
maximal ergebenden Unsicherheiten sind in Tabelle Bl zusammengefasst.

Tabelle 3.1: Maximale Abweichung des AtmospharenmodeRA-89 im Vergleich zu
den Messungen vanibken[65] unter Beruicksichtigung der Messfehler.

GroBe Unsicherheit

p p=p+6%

T T=T+7%
Ma | Ma= Ma =+ 3%

Abschlieend wird darauf hingewiesen, dass keine Messdaten fiir den Monat Oktober, in
dem auch der SHEFEX-Flug stattfand, existieren. Es wird angenommen, dass die gezeigte
Ubereinstimmung in den Monaten Mai, Juli und September auch im Oktober Giiltigkeit
hat. Weiterhin wird vorausgesetzt, dass im Hohenbereich 35 — 20 km, fiir den ebenso
keine Messdaten vorliegen, der maximale Fehler im CIRA-86 Modell nicht zunimmt.
Auflerdem bleibt offen, welche Differenz zwischen den Messungen aus dem Jahr 1999 und
dem Flug im Jahr 2005 hervorgeht bzw. inwieweit die Messdaten trotz gleicher Jahreszeit
und geographischen Lage nach sechs Jahren noch Giiltigkeit haben. Besonders in Hinblick
auf klimatische Anderungen bleibt hier eine nicht quantifizierbare Unsicherheit.
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3.1 Aerodynamische Einfliisse

3.1.2 Anstrombedingungen

Neben den Atmosphérenbedingungen sind fiir die numerischen Berechungen die Anstrom-
winkel (a und /) von elementarer Bedeutung. Deshalb gilt es, dessen Verldufe wihrend
des Wiedereintritts bzw. die im Abschnitt (S. [ ff.) erfolgte Ermittlung aus den
gemessenen Eulerwinkeln der Kreiselplattform zu validieren.

P2 _ 2k May,? — (k—1) (3.1)
P1 k+1

mit May, = May sinoc  (3.2)

—1)Map,>+2
Ma%:\/(’”” ) Man” + (3.3)

2k May,? — (k—1)
Drucksensor N

]\42&12 sin?o — 1 (3.4) ‘\::{1\\:
May” (k + cos20) + 2

tand = 2 cot o <

Abbildung 3.2: Druckgradienten im
Stromungsfeldp; Druck vor dem Stol3,
p2 Druck nach dem Stol3.

Hierzu kann unter Anwendung der SchréigstoBbeziehungen, siehe Gleichungen (B1I) - (B4),
eine Anstellwinkelberechnung durchgefiithrt werden, da das untere vordere Segment (Plat-
te 5) von SHEFEX, siehe Tabelle T (S. [[2), eine schriig angestellte Platte darstellt und
sich in ihr ein Drucksensor befindet. In den Gleichungen fiir die Schriagstof3beziehungen
steht der Index 1 fiir den Zustand vor dem Stofl und der Index 2 fiir den Zustand nach
dem Stofl. Ferner sind p der statische Druck, Ma die Machzahl, x der Isentropenexpo-
nent, ¥ der Umlenkwinkel und o der StoBwinkel. Der Sensor misst prinzipiell den Druck
nach dem Stof} ps. Allerdings zeigt Abbildung B3l dass der Druckverlauf auf der Plat-
te Gradienten aufweist, die abhingig vom Anstell- und Schiebewinkel sind. Da fiir die
Schragstofibeziehungen der Druck direkt hinter dem Stofl benotigt wird, miissen die im
hinteren Bereich der Platte gemessenen Druckwerte iiber Korrekturfaktoren (p/pes) so
aufgearbeitet werden, dass sie mit dem Druck nach dem Stofl korrespondieren. Die erfor-
derlichen Korrekturfaktoren (p/p,.s) fiir die Druckbestimmung hinter dem Stof ergeben
sich im untersuchten Anstell- und Schiebewinkelbereich zwischen p/p,.; = 1.05 — 1.175
und sind in Abbildung sowie aufgetragen. Die Beeinflussung durch den
Schiebewinkel kann allerdings nicht direkt in die analytische Berechnung einfliefen, da
sich mit den Schrigstofibeziechungen und den gegebenen Druckmessungen nur der An-
stellwinkel iterativ berechnen l&sst.

43



3.1 Aerodynamische Einfliisse

® Drucksensor ® Drucksensor
(a) Anstellwinkeleinfluss (b) Schiebewinkeleinfluss
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(c) Korrekturfaktor fur Anstellwinkel (d) Korrekturfaktor fur Schiebewinkel

Abbildung 3.3: Oben: Druckgradienten in Abhangigkeit vom Anstell- undhi@bewinkel.
Unten: erforderliche Korrekturfaktorep (p,. ) fur Druckbestimmung hinter dem Stol3.
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3.1 Aerodynamische Einfliisse

Abbildung B4 zeigt die Ergebnisse der analytischen Berechnung des Anstellwinkels
wahrend der Wiedereintrittsphase unter Anwendung der Schriagstobeziehungen. Den Be-
rechnungen liegt das im Abschnitt BT (S. ff.) untersuchte Atmosphirenmodell
CIRA-86 fiir den Druck p; und der Temperatur 77 vor dem Stofl zugrunde. Ferner stiitzt
sich die Anstellwinkelberechnung auf die im Flug gemessenen Driicke py an der Platte
5, die experimentellen Unsicherheiten unterliegen. Somit enthalten die Eingangsgrofien
(p1, p2 und Ma,) gewisse Unsicherheiten, die in die Berechnungsgleichungen eingehen
und sich in den Ergebnissen widerspiegeln. Um den nicht mit erfassten Schiebewinke-
leinfluss einzuschrinken, ist fiir die Gegeniiberstellung der Anstellwinkel (Plattform <
Schrégstofibeziechungen) in Abbildung B.4] der Hohenbereich dargestellt, fir den ein
relativ kleiner Schiebewinkel (5 < £7°) gegeben ist. Der Vergleich zeigt, dass unter
Berticksichtigung der genannten Fehlerquellen, vor allem im unteren Hohenbereich, ei-
ne annihernde Ubereinstimmung der Anstellwinkelverldufe vorliegt. Folglich kann die im
Abschnitt ZT3T (S. [ ff.) durchgefithrte Ermittlung des Anstellwinkels mit einer
Restunsicherheit von ey = a £ 1° validiert werden. Da fiir die Ermittlung des Schiebe-
winkels die gleichen Voraussetzungen und Vorgehensweisen zugrunde liegen wie fiir den
Anstellwinkel, werden die gemachten Schlussfolgerung zur Genauigkeit des Anstellwinkels
auf den Schiebewinkel iibertragen, womit auch hier Ge = 0 + 1° gilt.
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Abbildung 3.4: Gegenuiberstellung der Anstellwinkelverlaufe basidranf Schragstol3be-
ziehungen und Messungen der Kreiselplattform.
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3.1 Aerodynamische Einfliisse

Abschlieflend soll abgeschitzt werden, welche Folgen die Unsicherheiten in den Anstrom-
winkeln (£1° — A = 2°) auf die numerische Berechnungen und dem Vergleich mit
den Messungen des SHEFEX-Fluges haben. Hierfiir konnten weiterfithrende Studien von
Barth [J] zeigen, dass die grofiten Lasten an der Platte 5 des Fahrzeugs auftreten. An
dieser Stelle lassen sich, wie eingangs erldutert, die Stromungsbedingungen hinter dem
Stofl mit Hilfe der Schriagstofibeziechungen berechnen, womit die Abweichungen der phy-
sikalischen Gréflen abhéngig vom Anstellwinkel quantifiziert werden konnen. Es ergeben
sich die in Tabelle gezeigten maximalen Varianzen.

Tabelle 3.2: Maximale Unsicherheiten durch die Anstellwinkelungegheit. Ergebnisse der
Schragstol3beziehungen Rlatte 5fur eine Anstellwinkelvariation vor-1°. Ausgangsgrol3en:
Ma = 6.4, = 0°undd = 15°.

Grofle | exakt | Abweichung o+ 1° | Unsicherheit
22| 6.65 +0.65 p2 = p> £ 10%
2| 206 +0.11 Ty =Ty £ 5%
L2 3.23 +0.14 p2 = p2 £ 4%

Besonders fiir den statischen Druck und dessen Messung ruft eine Anstellwinkelvariie-
rung von einem Grad eine nennenswerte Anderung von £10% hervor. Aber auch fiir die
Stromungstemperatur ergibt sich eine Unsicherheit von £5%, die sich schliellich auch in
der Warmestrommessung widerspiegelt.
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3.2 Numerische Einfliisse

3.2 Numerische Einfliisse

Eine der numerischen Einfliisse ist die physikalische Modellierung der Stromung. Dabei ist
zu kldren, welche Ansétze und Vereinfachungen beziiglich der Gasmodellierung moglich
sind. Besonders der Aspekt der Realgaseigenschaften bei hohen Stromungstemperaturen
gilt es zu untersuchen. Ferner wird im Rahmen einer Gitterunabhingigkeitsstudie die
Genauigkeit der numerischen Berechnungsgitter bzw. der Einfluss der rdumlichen Diskre-
tisierung analysiert. Abschliefend wird kurz auf die Turbulenzmodellierung eingegangen.

3.2.1 Physikalische Modellierungen

3.2.1.1 Stromungszustinde

Wahrend des Wiedereintritts lasst sich das

Stromungsbild in verschiedenen Kategori- poi— o e
en einordnen. Hierzu dient die Knudsen- // \'\o::?o:q.
zahl Kn als Kennzahl, die als Verhéltnis ‘ L \}‘..0}..'... B
. . . ) \ lese s Kn < 1072
zwischen der mittleren freien Weglénge A\ \ A :’.o.:.::.
der Gasteilchen zu der charakteristischen \\\7 / -
Lénge L des Flugkorpers, o \
A I(ﬁ\\ ‘7§é A
Kn="7, (3.5) <. M. N
1072 < Kn < 10 Bw>10

definiert ist. Abhéngig von der sich erge-

benden Grofenordnung wird nach Oertel Abbildung 3.5: Skizze zur Einteilung der
I77] zwischen der Kontinuumstrémung Stromungszustande.

(Kn < 1072), dem Ubergangsbereich

(1072 < Kn < 10) und der freien Molekiilstrémung (Kn > 10) unterschieden. Fiir den Fall
des Kontinuums koénnen zur Beschreibung der Stromung die Navier-Stokes-Gleichungen
mit ihren enthaltenen Beziehungen fiir die Transportvorgéinge (Reibung, Diffusion und
Wirmeleitung) angewendet werden. Bei der Molekiilstromung ist dies nicht mehr moglich,
da ein stark verdiinntes Gas vorliegt. Es kommt zu einem Abweichen vom thermodynami-
schen Gleichgewicht, wodurch die Verteilung der inneren Energien und Geschwindigkeiten
der Gasteilchen nicht mehr mit der Maxwell-Boltzmann-Verteilung beschrieben werden
kann. Im Ubergangsbereich entsteht an der Wand die sog. Knudsenschicht, in der Gleit-
stromeffekte wie Schlupf in der Tangentialgeschwindigkeit und Spriinge in der Tempera-
turverteilung auftreten. Dabei richtet sich die lokale Dicke der Knudsenschicht nach der
mittleren freien Wegldnge der Molekiile. Die numerische Erfassung solcher Phdnomene
lasst sich geméfl Bergemann [I3] mit zusétzlichen Schlupfrandbedingungen innerhalb der
Navier-Stokes-Gleichungen realisieren.

Im Folgenden soll fiir SHEFEX eine Abschétzung der globalen Knudsenzahl fiir die
Vorkérperlange L = 0.83 m erfolgen. Die gewéhlten Parameter entsprechen der freien
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3.2 Numerische Einfliisse

Anstromung unter Verwendung des CIRA-86 Atmosphirenmodells. In Tabelle sind
die Berechnungsgrundlagen der Knudsenzahl zusammengefasst. Die Abschétzung ergibt
Kngorm ~ 4 -107* bis Knoggpm ~ 1 -1075. Folglich kann durchgingig von einer Konti-
nuumstromung ausgegangen werden, womit der Einsatz der Navier-Stokes-Gleichungen
moglich ist.

Tabelle 3.3: Berechnung der Knudsenzahl.

‘ ‘ Gleichung ‘ Parameter ‘ ‘
1 dop  mittlerer Stodurchmesser 371.1 pm K]
M= a8 1k Boltzmann Konstante 1.380662 - 102 J/kg  [31]
pn  Teilchendichte Gleichung B0
mit p, = % (3.7) | p  Druck p=f(H)
T  Temperatur T=f(H)

3.2.1.2 Realgaseffekte

Der beim Wiedereintritt vor dem Raumfahrzeug entstehende Verdichtungsstof§ und die
Reibungseffekte innerhalb der Grenzschicht rufen eine deutliche Aufheizung des Gases
hervor. Daraus folgend konnen abhéngig von der vorliegenden Anstromgeschwindigkeit
bzw. der Gastemperatur die Luftmolekiile zur Schwingung (Translation, Rotation und
Vibration) angeregt werden und chemische Reaktionen (Dissoziation und Rekombina-
tion) zwischen den Komponenten erfolgen. Ein weiterer Hochtemperatureffekt (Realgas-
effekt) ist die Ionisation der Gasteilchen, die bei sehr hohen Eintrittsgeschwindigkeiten
(V> 11 km/s) bzw. bei Temperaturen iiber 9000 K einsetzt. Bei Anderson [3] ldsst sich
hierzu eine Ubersicht finden (siche Abbildung [3:6), in der abhingig von der Flughche
und -geschwindigkeit die Intensitdten der einzelnen Hochtemperatureffekte dargestellt
sind. Die Einteilung ist so gewahlt, dass die Bereiche der Effekte stets mit einer Intensitét
I = 10% beginnen und mit I = 90% enden. Fiir einen Zustand, der sich vor einem Bereich
(I < 10 %) befindet, ist die kinetische Energie zu gering, um den dazugehérigen Effekt
signifikant in Erscheinung treten zu lassen. Entsprechend sollte der jeweilige Hochtem-
peratureffekt mit berticksichtigt werden, wenn sich der Zustand nach der Schraffierung

(I > 90 %) befindet.

Fiir den Fall der Schwingungsanregung gilt somit z.B., dass diese bei einer Anstromge-
schwindigkeit von v ~ 1km/s bzw. T' = 400 K beginnt. Geméaf Qertel [77] fithrt die Um-
wandlung in Schwingungsenergie zu einer Reduzierung der Temperatur im Stromungsfeld,
weshalb die Stromungstemperatur bei einem angeregten Gas geringer als bei einem idea-
len Gas ist. Die Realgaseffekte benotigen eine charakteristische Zeit, die als Relazations-
zeit T bezeichnet wird. Ist diese grofler als die charakteristische Stromungszeit Tg eines
Fluidpartikels, so befindet sich der entsprechende Vorgang im Nichtgleichgewicht. In den
Féllen, in denen 7 < Tg gegeben ist, wird von einem Gleichgewicht ausgegangen. Im ther-
mischen Gleichgewicht konnen die Energien aller Freiheitsgrade der Teilchen mit einer
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orbitaler Wiedereintritt
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Abbildung 3.6: Realgaseffekte inv-H-Diagramm vgl.Anderson [3] mit eingetragener
Shuttle und SHEFEXTrajektorie.

Gleichgewichtstemperatur erfasst werden. Ebenso kann im chemischen Gleichgewicht die
Vereinfachung angenommen werden, dass die Zusammensetzung des Gases eine eindeutige
Funktion der Gesamtdichte und der Gleichgewichtstemperatur ist.

Laut Abbildung konnen fiir die zu untersuchende Wiedereintrittstrajektorie des
Freiflugexperimentes (SHEFEX) chemische Realgaseffekte unberiicksichtigt bleiben, da
die Wiedereintrittsgeschwindigkeit des Fahrzeugs nicht ausreichend grof3 war. Was die
thermischen Vorginge betrifft, so liegen diese laut Anderson [3] innerhalb des unter-
suchten Hohenbereichs (H = 60 km — 20 km) im thermischen Gleichgewicht, wobei es zu
iiberpriifen gilt, inwieweit Schwingungsanregungen das Stromungsbild beeinflussen. Daher
wird untersucht, wie grofl der Einfluss eines thermisch angeregten Gases, das im Folgen-
den vereinfacht als reales Gas bezeichnet wird, beziiglich der Stromungstemperatur ist.
Die Luft wird dabei als ein Gemisch aus den Spezies Ny, Oy, NO, N und O modelliert.
Der wesentliche Unterschied bei der Berechnung des realen Gases ist, dass das Verhéltnis
der spezifischen Wérmekapazititen (k = ¢,/c,) nicht konstant ist, sondern diese abhéngig
von den zusétzlichen auf die Masse der Spezies bezogenen spezifischen inneren Energien e
sind. Die spezifische innere Energie e; der Spezies resultiert aus der Summe der Einzelener-

gien (efrons et und e’) der einzelnen Freiheitsgrade. Die spezifischen Wirmekapazititen
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des Gasgemisches ergeben sich dann zu:
de 1 rans 70! vl
Cy = a7 = ,; E Ps [(Cv)i + (Cv)s 4+ (Cv)s b} (3-8)

und dh .
¢ =35 = ;gpsm : (3.9)

Fiir ausfiihrliche Informationen zur Modellierung der thermischen Realgaseffekte sei auf
Hannemann [41] verwiesen.

2000
- - x[—] |
'2' N 1.400
— 1.395
 r | 1.391
. 1.386
i 1.382
1500 | La7s
= 1.368
1.364
B 1.359
1.355
[ 1.350
1000 — . Lauflange n/n_:
B 0—— 1
i Ideales Gas
N Reales Gas
500
I | I | | I | | I | | I | I
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| n/nref [_] |

Abbildung 3.7: Gegenuberstellung der Berechnungsergebnisse (Terapardéufe entlang
A und B) fur ideales und reales Gas im thermischen Gleichgewitturdarstellung: Isen-
tropenexponent fiur das reale Gas.

In Abbildung B.7 sind die Ergebnisse der Rechnungen mit einem idealen und realen
Gas (Beriicksichtigung von Schwingungsanregungen im thermischen Gleichgewicht) fiir
die Stromungsbedingungen Ma = 6.2 und H = 20 km dargestellt. Der Vergleich beider
Modellierungsansitze (ideales/reales Gas) zeigt, dass im Wesentlichen ein Temperatur-
unterschied im Staupunkt bzw. an der Spitze (Linie A) AT = 160 K auftritt, da hier
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die Stromungstemperaturen am gréfiten sind. Die maximale Staupunkttemperatur bei
dem realen Gas ist ca. 9 % geringer als bei einer Rechnung mit einem idealen Gas ohne
Schwingungsanregung. Der Temperaturverlauf auf der Oberseite (Linie B) ist fiir beide
Gasmodellierungen annihernd iibereinstimmend. Die maximale Temperaturdifferenz in
Wandnéhe ergibt sich hier zu ATy, = 40 K, was einer Abweichung von ca. 4 % entspricht.
Der sich aus dem Verhéltnis der spezifischen Warmekapazitéten ergebende Isentropenex-
ponent variiert fiir das reale Gas zwischen k,. = 1.3 — 1.4, wobei das Minimum an der
Korperspitze entsteht.

Die Gegeniiberstellung zeigt, dass fiir die Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie mit
einem idealen Gas gerechnet werden kann, obgleich in der Spitze hohere Temperaturen re-
sultieren. Die Fehler aufgrund der vernachléssigten Schwingungsanregung des Gases sind
im restlichen Stromungsbild gering. Da fiir die anstehenden umfangreichen Berechnun-
gen der Wiedereintrittstrajektorie der Aufwand moglichst gering gehalten werden soll,
wird von einem idealen Gas ausgegangen ohne die zusétzlichen Energiegleichungen eines
angeregten Gases zu beriicksichtigen.

3.2.1.3 Wandkatalyse

Beim Wiedereintritt kann es am TPS zu einer Wechselwirkung zwischen dem Gas und der
Struktur kommen, wozu auch die katalytische Reaktion gehort. Dabei treffen bei einem
dissozierten Gas die N— und O—Atome auf die Oberfliche auf und verursachen dort eine
heterogene Reaktion zwischen der Stromung und der Oberfliche, die zur Rekombinati-
on der Nichtgleichgewichtskomponenten zu Ny und O, beitragen. Infolge der exothermen
Reaktion, tragt die Oberflichenkatalyse wiahrend des Wiedereintritts zu einer hoheren
Wirmebelastung bei, da die frei werdende Reaktionswédrme von der Oberfliche aufge-
nommen und nur teilweise wieder abgestrahlt wird.

Fiir den SHEFEX-Flug kann festgehalten werden, dass keine katalytischen Effekte beriick-
sichtigt werden miissen. Die Grundlage der Wandkatalyse ist ein dissoziertes Gas, welches
im konkreten Fall aufgrund der zu geringen Stromungsgeschwindigkeit bzw. -temperatur
nicht vorliegt, wie es im Abschnitt (S. B8 fI.) gezeigt werden konnte.
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3.2.2 Gitterunabhingigkeitsstudie

Prinzipiell sollte das verwendete Berechnungsnetz so fein sein, dass die Lésung ndherungs-
weise unabhéngig von einer weiteren Netzverfeinerung ist. Meist ldsst sich diese Anforde-
rung nicht realisieren, da der Berechnungsaufwand mit einem sehr feinen Gitter deutlich
ansteigt. Vor allem bei mehreren Rechnungen wie bei einer Wiedereintrittstrajektorie
muss das Aufwand-Nutzen-Verhéltnis beriicksichtigt werden. Hinzukommend sind in der
Regel die Messunsicherheiten oder Unterschiede der Turbulenzmodelle deutlich groier als
die in Kauf genommenen Diskretisierungsfehler.

Im Folgendem soll eine Gitterunabhéngigkeitsstudie sowohl fiir die Strémungs- als auch
Strukturnetze durchgefiithrt werden, um deren Diskretisierungsfehler quantifizieren zu
konnen. Hierfiir wird der sogenannte Grid Convergence Index (GCI) gebildet, der angibt,
wie grof3 der relative Fehler zweier Losungen bezogen auf den Verfeinerungsgrad beider
Gitter zueinander ist. Diese Methode geht auf Roache [85] zuriick und wird vom Ameri-
can Institute of Aeronautics and Astronautics (AIAA) fiir die Gitterunabhéngigkeitsstudie
empfohlen. Der GCI basiert auf der Richardson-FExtrapolation, die von Richardson 1910
eingefiihrt und 1927 weiterentwickelt wurde. Mit ihr kann der Fehler abgeschétzt werden,
der aus diskreten N#herungsverfahren folgt. Die Differenz zweier Losungen bei jeweils
unterschiedlicher Diskretisierung liefert den Ausgang, um auf das Ergebnis einer exakten
Losung bei unendlich feiner Diskretisierung zu extrapolieren.

Fiir die Stromungs- und Strukturnetze werden jeweils drei Verfeinerungsansétze gewéhlt,
wobei zwischen den Gittern ein Verfeinerungsfaktor von ro; = r3p = 1.5 angestrebt wird.
Somit ergeben sich folgende drei Gittervarianten: 1 — fein, 2 — mattel und 3 — grob.
Besonders bei unstrukturierten oder hybriden Netzen empfiehlt es sich zu iiberpriifen,
ob der vorgegebene Skalierungsfaktor bei der Netzgenerierung eingehalten wurde. Hierzu
wird die mittlere bzw. reprisentative Zellen- bzw. Gitterweite (hy, hy und hs) fiir jedes
Netz wie folgt ermittelt:

(3.10)

Darin sind D die Dimension des Netzes, K, die Gesamtanzahl der Zellen und V; das
Volumen der i-ten Zelle. Anschliefend kann der entsprechende Gitterverfeinerungsfaktor
r mit . _
rop = @ bzw. 13 = E (3.11)
1 hy
bestimmt werden. Bei Annahme gleicher Netzvolumina lésst sich der Verfeinerungsfaktor

direkt tiber die Zellenanzahl berechnen, wodurch Gleichung (BI0) in (BIT) eingesetzt und

fiir den dreidimensionalen Fall reduziert werden kann zu:

| (K- e
To1 = 3 <K—1) bzw. T3y = 3 (K—) . (312)
zZ2 z3

Der absolute Fehler e einer physikalischen Grofle @ zwischen zwei Losungen auf unter-
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schiedlichen Netzen betragt:

€21 = (I)Q — (bl bzw. €39 — (I)g - (IDQ . (313)
Basierend hierauf lésst sich nach Richardson der extrapolierte Wert der physikalischen
GrofBe fiir ein Gitter unendlicher Feinheit wie folgt ermitteln:

7h (91 — Py)
rh, —1

759 (Py — P3)

PG = D = Py + P
32

bzw. 5t = p_g = Dy + . (3.14)
Dabei entspricht p der Ordnung des numerischen Verfahrens, welches fiir die durch-
gefiihrten Rechnungen iiberwiegend von 2. Ordnung ist. Nur an Stellen sehr hoher Gra-
dienten (StoBe, Staupunkt usw.) wird aus Stabilitdtsgriinden ein Verfahren 1. Ordnung
genutzt. Aufgrund dessen empfiehl z.B. Rakowitz [83] p im Bereich zwischen 2 und 1.75
zu wahlen, wobei in dieser Arbeit der untere Wert von beiden (p = 1.75) festgelegt wird.
Schlussendlich lassen sich damit die Fehler und der GCI der Netzstudie nachstehend be-

rechnen:

¢ — Py Py — 05

Relativer Fehler:  errg, = bzw. errg, = (3.15)
1 P,
(I)emt —® (I)e:vt —®
Extrapolierter Fehler:  errS}* = ’mfml bzw. err§yt = ’?’meQ (3.16)
P57 P55
Fs a Fs a .P
GCL  GCIy = =721 byw, GOy = 08212 (397

Der Faktor Fj stellt ein Sicherheitsparameter dar, der gemifl Roache [85] fiir eine Studie
mit zwei Netzen zu F, = 3 und mit drei oder mehr Netzen zu F, = 1.25 angenommen
werden kann. Diese Festlegung wird durch Cadafalch et al. [2I] bestétigt, die unter-
schiedliche Testfille untersucht haben.

3.2.2.1 Stromungsnetz

Fiir die Netze der Stromungsberechnung soll auf eine Adaption des Gitters verzichtet
werden, um gewéhrleisten zu konnen, dass fiir einen ausgewéahlten Hohenbereich das glei-
che Netz fiir unterschiedliche Stromungszusténde vorliegt. Um trotzdem eine hinreichend
genaue Auflosung der Stromungseffekte garantieren zu kénnen, muss das Gitter in Be-
reichen hoher Gradienten verfeinert sein, wobei z.B. die Stoposition aufgrund der sich
dndernden Anstrombedingungen (« und ) in einem gewissen Bereich im Stromungsfeld
variiert. Folglich ist auch die Netzverfeinerung im gesamten moglichen Stof3bereich durch-
zufithren. Dies wird bei der Netzgenerierung mit sogenannten Quellen realisiert, bei denen
ausgewihlte Bereiche verfeinerte Diskretisierungsparameter zugewiesen werden.

Daraus ergibt sich das in Abbildung gezeigte hybride Stromungsgitter, wobei das
hier gezeigte Netz dem Referenzfall (mittleres Netz) entspricht. Im wandnahen Bereich
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Abbildung 3.8: Hybrides Stromungsnetz mit Detaildarstellung der Prisscaicht.

befindet sich die Prismenschicht, die der Auflésung der viskosen Effekte dient. Sie besteht
(im Referenzfall) aus 30 Schichten. Dem strukturierten Bereich schlieit sich ein unstruk-
turiertes Gitter, bestehend aus Tetraedern, an. Fiir die Gitterstudie wird das Referenznetz
einschlieBlich der prismatischen Schicht um den Skalierungsfaktor » = 1.5 verfeinert bzw.
vergrobert. Fiir alle drei Gitter ist die Bedingung fiir den dimensionslose Wandabstand
y+ < 1 erfiillt, wobei die Dicke der Prismenschicht fiir alle drei Netze konstant gehalten
wird. In Tabelle B4l sind die allgemeinen NetzgroBen sowie die mit Gleichung (BITI)
realisierten Skalierungsfaktoren r9; und r3, angegeben. Es zeigt sich, dass bei der Netzge-
nerierung die vorgegebene Skalierung (r = 1.5) fiir beide Gitter (grob und fein) anndhernd
realisiert werden konnte.

Tabelle 3.4: Allgemeine Stromungsnetzgrofien.

Netz Zellen (10%) | Punkte (10°) | Prismenschichten | h [mm] || r2; | r32
1 (fein) 42.9 11.9 45 4.82 —
1.47
2 (mittel) 13.5 43 30 7.09
1.47
3 (grob) 4.2 1.5 20 1044 || —

Fiir die Gitterstudie werden zwei verschiedene physikalische Gréflen @ an unterschied-
lichen Positionen am Korper verglichen. Da fiir die Versuchsauswertung von SHEFEX
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experimentelle Daten zum statischen Druck und zur Wéarmestromdichte an den unte-
ren Platten des Korpers (P5, P13 und P22) vorliegen, siche Abbildung 2] (S. [3),
werden diese beiden Groflen als Mittelwerte der Platten (pps /13722 und gps /13/22) in die
Studie einbezogen. Damit konnen bei der Bewertung der numerischen Ergebnisse die Dis-
kretisierungsfehler angegeben werden. Die Untersuchungen werden exemplarisch fiir das
verwendete Netz im Hohenbereich zwischen 20 und 28 km erldutert. Um gewéhrleisten zu
konnen, dass das Berechnungsgitter fiir den gesamten Wiedereintrittsbereich geeignet ist,
wird fiir beide Hohen (20 km und 28 km) bzw. Stromungsbedingungen eine Gitterstudie
durchgefiihrt.

Die Ergebnisse hierzu konnen der Tabelle entnommen werden. Der Parameter r§y

steht fiir eine erforderliche Skalierung, um ein gefordertes GCI < 5% erfiillen zu koénnen.!

Hierfiir ergibt sich fiir fast alle Werte eine notwendige Verfeinerung des groben Gitters
erf

um 755 < 1.5.

A Richardson Extrapolation

—{}— Netzstudie
O optimiertes Netz (GCI<5%)

grob

optimiert (GCI < 5%)

1.02

/\ extrapaliert

o
[@0]
LI I LI I L I LI I L I LI I L I L I L I
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0'950.5 0 0.5 /
rref

Abbildung 3.9: Ergebnisse zur Netzstudie fig,3bei H = 28 km.

Allerdings wird fiir den spezifischen Warmestrom ¢py3 der definierte zuldssige GCI {iber-
schritten, weshalb im Bereich der Platte 13 eine hohere Netzverfeinerung von r&f = 1.85
gewihlt wird. Daraus folgt ein optimiertes Netz, welches in allen Bereichen die Anfor-
derungen an den GCI (< 5%) erfiillt. Ergénzend hierzu sind in Abbildung die

Ergebnisse zum spezifischen Warmestrom ¢p;3 fiir die untersuchten Gittervarianten und

1Das daraus resultierende Berechnungsnetz ist immer noch als relativ grob anzusehen, allerdings ist dies
erforderlich, um die vollstdndige Wiedereintritsstrajektorie von SHEFEX in einer angemessenen Zeit
(ca. vier Monate geméf Abschnitt (S. B8 ff.)) berechnen zu kénnen.
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Tabelle 3.5: Ergebnisse der Stromungs-Netzstudiefle= 20 km und H = 28 km.

o Netz poxt erry; ‘ errsyt ‘ GClIy ‘ GClI3s it
1| 2 | 3 2! %] GCI < 5%
H=20km (Mas = 6.14, poo = 5193 Pa, T, = 217 K)
pps 20.9 | 29.6 | 2903 | 305 | 1.0 | 20 1.3 2.4 0.66
pris | [kPa] | 51 | 53 | 54 | 49 | 23 | 50 3.0 7.5 1.26
Pp22 204 | 20.1 | 19.6 | 21.0 || 1.5 | 29 1.9 6.2 1.13
dps 657.5 | 635.6 | 611.9 | 702.2 || 3.3 | 6.4 4.3 9.8 1.47
gpis | [2%] | 154.1 | 156.4 | 159.1 | 150.9 | 1.5 | 3.1 1.9 4.3 0.92
gp22 444.9 | 433.4 | 4172 | 468.2 || 2.6 | 5.0 3.4 9.9 1.47
H =28km (Mas = 6.33, poo = 1400 Pa, T, = 214 K)
Pps 85 | 84 | 83 | 87 | 12 | 24 1.5 2.4 0.66
ppis | [kPa] | 148 | 151 | 1.55 | 1.4 | 24 | 5.1 3.1 6.6 1.17
P22 5.63 | 555 | 543 | 579 | 14 | 2.8 1.9 5.6 1.07
dps 283.4 | 278.2 | 273.9 | 2940 | 18 | 3.6 2.4 4.0 0.88
griz | [2%] | 58.6 | 60.2 | 63.8 | 55.9 || 2.7 | 5.9 3.6 14.3 1.83
gp22 183.0 | 179.5 | 173.5 | 190.1 || 1.9 | 38 2.5 8.8 1.38

die Werte der Richardson-Extrapolation dargestellt. Die zusétzliche lokale Verfeinerung
(optimiertes Netz) bringt die gewiinschte Verringerung des Diskretisierungsfehlers. Der
extrapolierte Wert bezogen auf ein Netz unendlicher Feinheit (h = 0) liegt etwa fiinf
Prozent unter der Losung mit dem feinsten Netz.

3.2.2.2 Strukturnetz

Fiir die Thermalrechnungen wird der
kommerzielle ANSYS-CODE verwen-
det, der auch die Netzgenerierung
beinhaltet. Das Strukturnetz besteht Tpg
aus unstrukturierten Elementen vom
Typ SOLID70. Das Element wird
durch acht Knoten definiert und ist
fiir orthotrope Materialeigenschaften
wie die des C/C-SiC (TPS) geeignet.
Um die Strahlung zu beriicksichtigen,

Warmefluss-
Sensor

muss auf dem Modell zusitzlich ein Isolation

Oberflichennetz mit dem Elementtyp Thr%rr:rrwo- Gehause
SURF152 generiert werden. Aufer-
dem wird auferhalb des Strukturmo- Abbildung 3.10: Thermalmodell.

dells ein Raumknoten generiert, der mit der Atmosphérentemperatur des jeweiligen

Flugpunktes belegt wird. Damit kann im Strukturloser der Strahlungsaustausch zwi-
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schen dem aufgeheiztem TPS und der Atmosphére (Raumknoten) berechnet werden.
Das Oberflichennetz dient ferner als Schnittstelle fiir die Kopplungsumgebung mit dem
Stromungsloser. Im Thermalmodell miissen alle relevanten Strukturteile enthalten sein,
die Einfluss auf das Aufheizverhalten haben, siche Abbildung So finden sich im
Modell z.B. die Wameflusssensoren mit ihren Bestandteilen (Gehduse, Thermorohr usw.)
und den dazugehorigen Materialeigenschaften wieder. Ferner wird auch der Hochtempera-
turklebstoff der Mantelthermoelemente berticksichtigt, da Abschnitt B3.3.T (S. [[A ff.)
noch zeigen wird, dass der Klebstoff mafigeblich fiir die Auswertung der Temperaturmess-
daten ist.

Auch im Fall der Gitterstudie fiir die Strukturrechnung werden drei unterschiedliche Ver-
feinerungen einbezogen. Die erreichten Netz- und Skalierungsgréfien konnen der Tabel-
le entnommen werden.

Tabelle 3.6: Allgemeine StrukturnetzgrofZen.

Netz Zellen (10°) | Punkte (10°) | A [mm] || 191 | r32
1 (fein 18.65 3.98 1.04 —
fein) 1.36
2 (mittel) 7.53 1.69 1.41
1.27
3 (grob) 3.70 0.84 1.79 —

Um den Diskretisierungseinfluss des Strukturgitters analysieren zu kénnen, werden unter
Verwendung der drei Gittertypen transiente Berechnungen (Aufheizzeit ¢ = 1 s) bei fiir
den Wiedereintritt von SHEFEX aufgetretenen maximalen Warmelasten (¢ = 1 MW)
durchgefiihrt. Gegenstand fiir die Auswertung der Ergebnisse bzw. fiir den Vergleich der
Netze sind Strukturtemperaturen an unterschiedlichen Positionen (Spitze, TPS-Mitte und
Oberflichentemperatur der Warmeflusssensoren). Die Ergebnisse hierzu sind in Tabel-
le B.71 zusammengefasst. Basierend darauf reicht das mittlere Berechnungsgitter aus, um
die Forderung nach einem GCI < 5% zu erfiillen.

Tabelle 3.7: Ergebnisse der Struktur-Netzstudie. Randbedingungediéitransiente Ther-
malrechnung: konstante Warmelast 1 MW /m?, Aufheizzeitt = 1 s.

@ Netz pext erry; ‘ errsyt ‘ GClIy ‘ GCl3s i
1| 2 | 3 2 %] GCT < 5%

Tspitze 953.2 | 954.9 | 957.8 | 949.5 0.2 0.4 0.3 1.0 0.45

Trps [K] | 498.2 | 503.5 | 513.0 | 486.5 1.1 24 1.6 6.1 1.11

Tsensor 326.1 | 326.5 | 327.2 | 325.2 0.1 0.3 0.2 0.7 0.38
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3.2.2.3 Abschitzung der Rechner- und Datenressourcen

In diesem Abschnitt werden die Rechner- und Datenressourcen zur Berechnung der Wie-
dereintrittstrajektorie abgeschétzt. Der zu untersuchende Wiedereintritt umfasst den Ho-
henbereich H = 60 km — 20 km, was einer Flugzeit von ¢t = 23 s entspricht. Die Mess-
und Flugdaten liegen alle At = 0.05 s vor, so dass 460 Stromungszusténde resultieren, die
berechnet werden miissen. Aufgrund der Kopplung zwischen Struktur und Strémung wer-
den durchschnittlich zwei Kopplungsschleifen pro Strémungszustand benétigt, wodurch
sich die Gesamtanzahl der Berechnungszustéinde auf 920 verdoppelt.

In Abbildung B.1T] sind die Rechenzeiten mit einem Prozessor fiir eine Zustandslosung
und fiir die gesamte Trajektorie (920 Zusténde) auf der Stromungs- und Strukturseite
fiir die untersuchten Netzvarianten veranschaulicht. Die Grafiken zeigen deutlich, dass die
Stromungsberechnung um ein Vielfaches zeitintensiver als die Thermalrechnung ist. Nur
unter Nutzung eines Grofirechners (Clusters), der die Parallelisierung der Rechnung auf
mehreren Prozessoren ermoglicht, kann die Wiedereintrittstrajektorie berechnet werden.
Aber auch dann miissen mehrere Monate fiir die Stromungssimulation veranschlagt wer-
den, wie Tabelle zeigt. Den Abschétzungen liegen ferner die Annahmen zugrunde,
dass die Stromungslosung mit 160 Prozessoren durchgefiihrt werden kann und der Cluster
zu 25 % iiberlastet ist, was derzeit einer realistischen Einschétzung entspricht. Demnach
verldngert sich die Rechenzeit um den Faktor 1.25, so dass entsprechende Wartezeiten auf
dem Cluster mit beriicksichtigt werden. Die Netzstudien haben gezeigt, dass der mittlere
Diskretisierungsgrad fiir die Berechnung der Trajektorie ausreichend ist bzw. nur das Stro-
mungsnetz etwas lokal verfeinert (optimiert) werden muss. Folglich betréigt die gesamte
Berechnungszeit der Trajektorie mit den gemachten Annahmen etwa vier Monate. Eine

Tabelle 3.8: Rechner- und Datenressourcen fur gesamte Wiederesirajeektorie. Strom-
ungsrechnung mit 160 Prozessoren (Cluster) und Struktumceng mit einem Prozessor.

Fall Quantitat Netz

fein | mittel | grob
Stréomung (160 Pro.) 894 | 3.44 | 0.93
Struktur (1 Pro.) Rechenzeit [Monate] | 0.96 | 0.32 | 0.17
Gesamt 9.90 | 3.74 | 1.25
Stromung 1302 376 146
Struktur Datenmenge [GByte] | 783 316 155
Gesamt 2085 | 692 301

weitere wichtige Anforderung ist die Speicherung der erzeugten Daten. Unter Verwendung
der mittleren Netze wird insgesamt mindestens 0.7 Terabyte Datenspeicherplatz fiir die
Losungsdateien benotigt.
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Abbildung 3.11: Rechenzeiten (CPU-Stunden/Tage/Jahre) fur einen Zuistad gesamte
Trajektorie (920 Zustande) zur Stromungs- und Struksurhg fir unterschiedliche Netze.
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3.2.3 Turbulenzmodellierung

Wie in Abschnitt (S.EZ01f.) erlautert, muss in den meisten Féllen der Einfluss der
Turbulenz durch entsprechende Modelle erfasst werden. Abhéngig vom gewéhlten Turbu-
lenzmodell kénnen sich unterschiedliche Stromungsbilder wie Ablosen und Wiederanle-
gen der Stromung ergeben. Auflerdem beeinflusst das Turbulenzmodell die resultierende
Wirmelast. Folglich werden hier die Abweichungen zwischen den Turbulenzmodellen un-
tersucht. Ziel ist die Abschéatzung der Variation, die durch das Turbulenzmodell vor allem
beziiglich der Warmestromdichte auftritt. In den Vergleich sind die Modelle

e Spalart-Almaras—Modell
e Wilcox k-w—Modell
e Menter SST—Modell

e Reynolds-Spannungs-Modell (RSM)

einbezogen. Fiir die Gegeniiberstellung werden die Flugpunkte H = 24 km (Ma =
6.3, « = 2°) und H = 20 km (Ma = 6.2, « = 0°) ausgewdahlt, bei denen von einer
turbulenten Grenzschicht ausgegangen werden kann, vgl. Abschnitt E2T] (S. ff.).
In Abschnitt B3 (S. ff.) wird gezeigt, dass die Warmeflusssensoren in diesem
Hohenbereich Ubersténde aufweisen, die entsprechend in den Berechungen beriicksichtigt
werden. Da die numerischen Ergebnisse zu den Berechnungen der Wiedereintrittstrajek-
torie von SHEFEX mit den gemessenen spezifischen Warmestromen der fiinf Warmefluss-
sensoren verglichen werden, werden bei der Untersuchung der Turbulenzmodelle die be-
rechneten Wirmestromdichten an den Sensorpositionen gegeniibergestellt.? Gleichsam
wird die {iber die gesamte Korperoberfliche gemittelte Warmestromdichte als globale
Vergleichsgrofle aufgetragen. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung in der be-
schriebenen Weise illustriert. Zunéchst wird fiir die Warmefliisse an den Sensorenpositio-
nen ersichtlich, dass die Ergebnisse der Mehrgleichungsturbulenzmodelle relativ eng zu-
sammen liegen und das Spalart-Almaras—Modell deutlich geringere Reibungseffekte und
damit auch Warmestrome verursacht. Die maximale Abweichung unter den Modellen
(Spalart-Almaras—Modell <+ Wilcox k-w—Modell) betriagt dabei 30 %. Es zeigt sich, dass
die qualitativen Abweichungen der Modelle nicht vom untersuchten Flugpunkt abhéngig
sind und somit eine gewisse Allgemeingiiltigkeit angenommen werden kann. Das Reynolds-
Spannungs-Modell mit den einzelnen Transportgleichungen fiir die Reynoldsspannungen
verursacht den mit Abstand grofiten Rechenaufwand. Allerdings weisen dessen Ergeb-
nisse fiir die untersuchte Konfiguration bei den gegebenen Stromungsbedingungen keine
groflen Unterschiede im Vergleich zu den Zwei-Gleichungs-Modellen auf. Der gemittelte
spezifische Warmestrom iiber die gesamte Korperoberflache zeigt, dass die Abweichungen
zwischen den Modellen geringer (maximal 12 %) als an den einzelnen Sensoren ist.

Abschlieend sei darauf hingewiesen, dass die Druckverteilung sich als weitgehend un-
abhéngig vom gewéhlten Turbulenzmodell erweist und deshalb hier nicht verglichen wird.

2Die Positionen der Wirmeflusssensoren kénnen der Abbildung ] (S. [[J) entnommen werden.
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Abbildung 3.12: Vergleich der mittleren Warmestromdichte vom gesamterpki und an
den Warmeflusspositionen fur unterschiedliche Turtereodelle inH = 24 km (Ma = 6.3,
a=2°)undH =20 km (Ma = 6.2, « = 0°).
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3.3 Systembedingte Einfliisse

In diesem Abschnitt wird gepriift, welche Unsicherheiten die systembedingten Einfliisse
hervorrufen. Mit System ist hier der SHEFEX-Korper gemeint. Dabei werden alle we-
sentlichen Faktoren wie Einbau- und Kontaktbedingungen der Sensoren sowie Materialei-
genschaften des TPS und deren Einfliisse betrachtet.

3.3.1 Einbauverhiltnisse der Warmestromsensoren

Dieser Punkt stellt den wohl kritischsten Einflussfaktor fiir die Auswertung der gemesse-
nen spezifischen Warmestrome dar. Die Wiarmestromdichte wird wiahrend der Wiederein-
trittsphase an der Unterseite des Korpers von fiinf Sensoren der Firma Vatell (USA), siehe
Abbildung 271 (S. [3)), gemessen. Die Messung beruht auf dem Differenzial-Prinzip, bei
dem aus der Differenz zweier Temperaturen die Warmestromdichte ermittelt wird. Somit
liefert der Sensor neben dem spezifischen Warmestrom auch die Oberflichentemperatur.
In Abbildung sind die wesentlichen Bestandteile des Sensors und die reale Einbin-
dung in das Thermalschutzsystem von SHEFEX dargestellt.

Sensoroberflache

. Sensorgehause
Sensorgehduse

Sensoroberflache

Befestigung mit

Innenstruktur TPS

Datenausgang

(a) Bestandteile des Sensors (b) Reale Einbaubedingungen in SHEFEX

Abbildung 3.13: Darstellungen zum Warmeflusssensor.

Aus der in Abbildung gezeigten Aufnahme zum Einbauzustand der Wéarme-
flusssensoren (WFS) geht hervor, dass die Sensoroberfliche nicht eben zum TPS war,
sondern der Sensor einen kleinen einbaubedingten Uberstand (Ug) aufwies. Zusitzlich
entstehen beim Wiedereintritt vor allem am vorderen Segment und an der unteren Ram-
pe von SHEFEX Druckkréfte (Fp), die zur Verformung der Struktur beitragen. Bei einer
Héhe von H = 20 km ergibt sich z.B. an der Platte 22 (Apsy =~ 1/11m?) durch den gemit-
telten statischen Druck (Ppgy = 24 kPa) eine Druckkraft von Fp,,, &~ 2200 N, was einem
Gewicht von ca. 220 kg entspricht. Durch die konstruktive Gegebenheit am Fahrzeug wer-
den die Abstandshalter der TPS-Platten aufgrund der von aulen wirkenden Druckkraft
zusammengedriickt, wodurch das TPS nach innen verschoben wird. Dahingegen sind die
Wiérmeflusssensoren direkt mit der massiven Innenstruktur verbunden, so dass sie keine
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3.3 Systembedingte Einfliisse

Verschiebung erfahren. Aus der einseitigen Bewegung der Thermalplatten resultiert ein
zusitzlicher Uberstand Uy, der Sensoren. Die wesentlichen Druckkrifte an den Platten
sowie der Aufbau der Struktur mit einer Darstellung der Uberstandsanteile (U und Uyy,)
sind in Abbildung B.T4l zusammenfassend veranschaulicht.

-
5 ////
O o)
~ O
E \1
D ~ \\
OWFS AT
|:D

(a) Druckkrifte (Fp) beim Wiedereintritt

" Abstands-
z halter
‘.n "

TPS

I - Einbau (E)
II - Wiedereintritt (W)
U - Uberstand

(b) Uberstandsanteile (Ug und Uy ) des WFS

Abbildung 3.14: Darstellungen der Druckkrafte am Vorkdrper und tiverstandsanteile
(Ug undUy,) des Warmeflusssensors (WFS).

Der Gesamtiiberstand U,es der Sensoren setzt sich demnach aus einem einbaubedingten
Ausgangsanteil und einem zusétzlichen hohenabhéngigen Verformungsanteil wihrend der
Wiedereintrittsphase zusammen (Uyes = Ug + Uw).

63



3.3 Systembedingte Einfliisse

3.3.1.1 Ermittlung der Sensoreniiberstinde

Der einbaubedingte Anteil (Ug) wurde vor dem Flug nicht dokumentiert, weshalb er sich
nur aus dem vorhandenen Fotomaterial zu Ug =~ 0.2 mm abschitzen ldsst. Um auch
den Verschiebungsanteil ermitteln zu koénnen, bieten strukturmechanische Rechnungen
mit ANSYS einen Losungsansatz. Hierfiir werden jedoch die wirkenden Drucklasten auf
den Platten wiahrend des Wiedereintritts benctigt. Die Abbildung zeigt den qua-
litativen Zusammenhang zwischen der Druckverteilung auf dem TPS und den daraus
resultierenden Verformungen der TPS-Platten.

WFS O

(a) Druckverteilung auf der Platte 22 (TAU) (b) Strukturverformung der Platte 22 (ANSYS)

Abbildung 3.15: Qualitative Darstellung zur Druckverteilungg®) und Strukturverformung
(ANSYS) derPlatte 22mit Kennzeichnung der Warmeflusssensoren (WFS).

Die Drucklasten konnen fiir den untersuchten Hohenbereich von H = 60 — 20 km aus
Stromungsrechnungen mit TAU ermittelt werden. Da die Anderungen der Anstrémbe-
dingungen (o, ( etc.) fiir einen physikalischen Zeitschritt von ¢ = 0.05 s bekannt sind,
ergeben sich bei der untersuchten Flugzeit (¢, = 23 s) 460 stationére Stromungszustén-
de, die berechnet werden miissen. Anschliefend kénnen die daraus ermittelten Druckver-
teilungen fiir jeden physikalischen Zeitschritt (¢ = 0.05 s) als Randbedingung (Druck-
last) fiir die transiente Strukturrechnungen verwendet werden. Daraus ergeben sich die
héhen- bzw. zeitabhédngigen Strukturverformungen basierend auf den Druckverteilungen
der Strémungsrechnungen. Die zusitzlichen Uberstéinde der Sensoren folgen aus den Ein-
drucktiefen der Platten an den entsprechenden Sensorpositionen.

In Abbildung sind die Ergebnisse der Strukturrechnungen zur Verformung der TPS-
Platten wiahrend des Wiedereintritts und die daraus resultierenden Sensoriiberstinde Uy,
dargestellt. Basierend auf diesen Rechnungen wird ersichtlich, dass vor allem die Platte 22
mit den Wérmeflusssensoren WFS-3 bis WFS-5 zum Flugende (H = 20 km) Verformun-
gen von iiber einem Millimeter aufweist. Der Uberstand des in der Platte 13 integrierten
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1.2 —

U, [mm]

Abbildung 3.16: Ergebnisse der Strukturrechnungen zur Verformung der Flagen wahr-
end der Wiedereintritts und der daraus resultierendencB@narstandé’y;, .

Sensors WFS-2 ist selbst am Auswertungsende geringer als 0.2 mm, da die Platte auf-
grund der geometrischen Form windschattig liegt und somit die Drucklasten relativ klein
sind. Dass der Uberstand des ersten Sensors (WFS-1), trotz der hohen Drucklasten rela-
tiv klein bleibt, ist auf die konstruktive Gestaltung des ersten Segmentes von SHEFEX
zuriickzufithren. Dieses besteht im Gegensatz zu dem restlichen TPS nicht aus einzel-
nen Platten, sondern aus einer geformten Gesamtstruktur. Folglich sind die TPS-Fléchen
im ersten Segment miteinander verbunden, so dass sich die angreifenden Krifte teilweise
ausgleichen, da sie sowohl unterhalb als auch oberhalb angreifen.

Abschlieflend sei bei den Strukturrechnungen darauf hingewiesen, dass die Sensoriiber-
stande abhingig von der gewéhlten Gleitreibungszahl (ug) zwischen Sensor und TPS
sind. Diese wurde bei den Berechnungen zu pr = 0.5 angenommen.
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3.3.1.2 Folgen des Sensoriiberstandes auf die Messung

In diesem Abschnitt wird analysiert, welchen Einfluss der Sensoriiberstand auf die Warme-
stromdichte am Sensor hat. Um zunéchst das Stromungsbild zu veranschaulichen, zeigt
Abbildung [B.17 Berechnungsergebnisse zu den Féllen ohne und mit Sensoriiberstand.

q
[kW/m2]

550 570 590 610 630 650 670 690

400 460 520 580 640 700 760 820 880 940 1000

TKI]

(a) ohne Uberstand

q
2
WM 550 570 590 610 630 650 670 690

T
K] 400 460 520 580 640 700 760 820 880 940 1000

(b) mit Uberstand (U = 0.5 mm)

Abbildung 3.17: Einfluss des Sensoruberstandes. Feldvariable: Tempe@herflach-
envariable: Warmestromdicht®/a = 6.2, H = 20 km, Grenzschicht: turbulent.

Im Stromungsfeld ist die Temperatur und an der Sensoroberfliche die Warmestromdichte
dargestellt. Aufgrund des Uberstandes entsteht an der vorderen Kante des Sensors ein
Staupunkt, der mit einem lokalen Verdichtungssto3 und somit mit einer deutlichen Tem-
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peraturerh6hung der Stromung einhergeht. Anschliefend wird das Gehéuse und die Mess-
fliche des Sensors iiberstromt. Dabei ergibt sich fiir den Fall mit Sensoriiberstand ein
hoherer Wérmestrom, da die Temperaturdifferenz zwischen Stromung und Sensor grofier
ist als im Fall ohne Sensoriiberstand. Dieser physikalische Zusammenhang léasst sich mit
der Berechnungsgleichung zum konvektiven Wirmeiibergang gemifl Weigand [T04] wie
folgt darstellen:

CJW = OzQ AT = OzQ (Tplu — TStr) s (318)

worin o der Wiarmeiibergangskoeffizient ist.

Aufgrund des im Vergleich zur Stromung relativ kalten TPS entsteht das in Abbild-
ung gezeigte Temperaturprofil normal zur Wand. Folglich &dndert sich entlang
der Wandnormalen die Temperaturdifferenz zwischen Strémung und Sensor. Bereits bei
einer sehr kleinen Verschiebung (z.B. U = 0.05mm) nimmt der Sensor eine deutlich hohere
Stromungstemperatur als im Fall ohne Uberstand wahr, wodurch sich eine grofere Tempe-
raturdifferenz und damit eine hohere Warmestromdichte ergeben. Das ebenso dargestellte
Geschwindigkeitsprofil entspricht einer turbulenten Grenzschicht und verdeutlicht, dass
mit zunehmendem Wandabstand die Geschwindigkeit zunimmt. Um so hoher die kineti-
sche Energie ist, desto grofler wird die Temperatur im Staupunkt an dem herausragendem
Sensor.

In Abbildung ist der Einfluss des Uberstandes auf die sich ergebende Wirme-
stromdichte am Beispiel des Sensors WFS-1 in H = 23 km im Vergleich zum gemessenen
Flugwert dargestellt. Daraus folgend fithrt selbst ein Uberstand von 0.1 mumn zu einer
20-prozentigen Erhohung des spezifischen Warmestromes. In Hinblick auf diese Ergebnis-
se und der Voraussetzung ihrer Richtigkeit tréigt bereits der einbaubedingte Uberstand
(Ug ~ 0.2 mm) zu einem deutlich hoheren Messwert als im Fall ohne Uberstand bei.

Ein weiteres Problem, welches indirekt aus dem Uberstand folgt, sind die hohen Gra-
dienten iiber der Sensorfliche. So bleibt die Frage, welche Warmestromdichte von dem
Sensor gemessen wird. Hierzu zeigt Abbildung erganzend zu den untersuch-
ten Sensoriiberstéinden den Minimal-, Mittel- und Maximalwert innerhalb des relevanten®
Messgebietes auf der Sensoroberfliche. Die numerischen Berechnungen zeigen, dass im
Fall eines ebenen Ubergangs zwischen TPS und Sensor die Abweichungen zwischen dem
kleinsten und groBten Wert relativ gering sind (ca. £3%). Mit zunehmendem Uberstand
wird jedoch nicht nur der gemittelte Wert, sondern auch die Abweichungen zum Mini-
mum und Maximum gréfer. So ergibt sich fiir die berechnete Strukturverformung der
Platte 22 (U ~ 1 mm) eine Abweichung der Extremwerte vom Mittelwert von ca. £9%.
Diese Unsicherheit muss bei der Auswertung der Messwerte beriicksichtigt werden.

Im Zusammenhang mit dem Einfluss des Sensoriiberstandes sei auf Abschnitt BT
(S. Bdl ff.) verwiesen, wo ergénzend die Interaktion zwischen dem Rampenstoff und dem
am Sensor entstehenden Stofl untersucht wird.

3Der relevante Messbereich ist kleiner als die Sensoroberfliche. Abbildung [3.18(b)| zeigt eine reale
Darstellung des Sensors mit dessen Messbegrenzung.
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Abbildung 3.18: Einfluss des Sensoriuberstandes auf die Messung der Wiaomegchte
am Beispiel des Sensov8FS-1fur H = 23 km.
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3.3.2 Kontaktbedingung zwischen TPS und Sensor

Wie in Abbildung (S. B2) ersichtlich, besteht zwischen dem TPS und den
Wirmeflusssensoren ein nicht eindeutig definierbarer Kontakt. Fiir die Aufheizung des
Sensors wihrend der Wiedereintrittsphase ist es jedoch relevant, wieviel Wirmeenergie
von dem umgebenden TPS zuséitzlich in den Korper eingeht. Die Wirmekapazitiat des
metallischen Sensors ist deutlich hoher als die der Keramikplatte, weshalb der Sensor
eine geringere Aufheizung als das Hitzeschutzschild erfihrt und bei einem Kontakt mit
dem TPS als Warmesenke wirkt. Um die Sensortemperatur in der Strukturrechnung kor-
rekt berechnen zu konnen, ist die thermische Randbedingung zwischen TPS und Sensor
bei der Modellierung des Strukturmodells entscheidend. In Abbildung sind einige
Modellierungsmoglichkeiten dargestellt.

Verbindungs-

1 9 knoten

T T

T 5 s ——5 5
2 ) 2 " 0 D () 2 %)
(al - O g C @ 0O - 0 -
— @) ~ o : @ — @

- » (D -t (D D w

-l :

—— —— : L ——® o c——
diatherm real :  modelliert adiabat

Abbildung 3.19: Mogliche und im Strukturmodell modellierte Kontaktbegiimgen zwi-
schen TPS und Warmeflusssensor.

Eine der zwei moglichen extremen Modellierungsansétze ist die diatherme Bedingung, bei
der ein freier Warmetransport zwischen TPS und Sensor vorliegt. Dieser Fall stellt jedoch
in den meisten Féllen eine Idealisierungen dar, da immer ein gewisser Kontaktwiderstand
vorhanden ist. Das andere Extrem ist eine adiabate Modellierung, bei der kein Warmefluss
zwischen beiden Korpern moglich ist. Diese Situation liegt vor, wenn z.B. zwischen TPS
und Sensor ein kleiner Spalt vorhanden ist. Fiir den Realfall wird davon ausgegangen,
dass die Sensoren passgenau in das TPS eingebracht waren. Allerdings wird angenommen,
dass die Oberflachengiite der Keramikbohrungen, in die die Sensoren eingesteckt waren,
nicht ausreichend hoch war, um einen durchgehenden Kontakt zwischen der Keramik
und dem Sensor zu gewahrleisten. Folglich wird bei der Erstellung des Strukturmodells
bzw. Rechengitters die in Abbildung gezeigte Modellierung angewendet, in der nur
bei jedem zweiten Knotenpunkt ein Energieaustausch stattfindet, so dass ein gewisser
Kontaktwiderstand beriicksichtigt wird.

Da die gewéhlte Modellierung auf Annahmen beruht, bleibt eine gewisse Restunsicherheit
beziiglich des tatséchlichen Energieaustauschs bestehen. Besonders das Vorhandensein ei-
nes Spaltes kann nicht fiir jeden der fiinf Sensoren absolut ausgeschlossen werden. Da die
adiabate und diatherme Modellierungen die minimalen und maximalen Grenzen der Auf-
heizung darstellen, ist in Abbildung die errechnete Temperatur an der Oberflache
des Sensor WFS-1 fiir beide Ansétze iiber die Wiedereintrittshohe aufgetragen.
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Bei der transienten Strukturberechnung mit ANSYS wird als Wéarmelast an der Sensor-
oberfliche die im Flug gemessene und am TPS die sich aus einer ersten gekoppelten
Stromungs-Struktur-Rechnung ergebende Warmestromdichte vorgegeben. An der Kon-
taktstelle zwischen der Innenseite der Keramik und dem aufgesetzten Sensor war im Flug
eine Isolation vorhanden, so dass auch bei den numerischen Berechnungen dieser Kontakt
als adiabat modelliert wird. Die Ergebnisse verdeutlichen, dass die Art der Randbedin-
gung (adiabat/diatherm) mafigebend fiir die sich am Flugende (H = 20 km) ergebende
Sensortemperatur ist. Fiir den adiabaten Fall ist die Temperaturerhohung am Ende ca.
70 K bzw. 44 % geringer als die Messung (AT¢,, = 160 K = AT, = 90 K). Der expe-
rimentelle Temperaturverlauf liegt innerhalb der adiabaten und diathermen Rechnungen,
womit die in Abbildung veranschaulichte Modellierung bestétigt wird.

600 -
i T [K] 30 4‘50 5(|)O 55‘0 BC‘JO 6‘50 7(‘)0 750%0
> H =20 km
|_ |
500 |-
- diatherm adiabat

400

300

—8—— Experiment

= e Numerik - diatherm
200} —————— Numerik - adiabat
‘ ‘ I ‘ . l ‘ | | | | |
H [km]

Abbildung 3.20: Numerische Ergebnisse zur Sensoroberflachentempevdis8-) fur dia-
therme und adiabate Randbedingung zwischen TPS und SemddBegenuberstellung mit
Experiment.
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3.3.3 Temperaturmessung im TPS

Wie in Abbildung 211 (S. [3)) erldutert, wird wahrend des Fluges im TPS an verschie-
denen Stellen die Strukturtemperatur gemessen. Dabei kommen Standard-Mantelthermo-
elemente vom Typ K (¢ = 0.5 mm) der Firma ,,Reckmann® zum Einsatz. Fiir die Inte-
gration der Thermoelemente sind die 3 mm dicken TPS-Platten auf der Innenseite mit
einer Nut (Tiefe ¢ = 1.5 mm) versehen, in die das Thermoelement eingelegt und mit ei-
nem Hochtemperaturklebstoff (,,Cotronics 904“ der Firma ,,Polytec PT GmbH*) verklebt
wurde, siche Abbildung [3.21(a)

(a) Keramikplatte mit Thermoelement

Klebstoff
A=1.4W/mK
Thermoelement
0 =0.5mm
b |
[\
- 15 mmj% E a
Al \
RERNRERARERN _oesc
6 — 9.2W/mK

0

=7.
A, = 16.8 - 18.0//mK

Stromung ——

(b) Skizze zu den Einklebebedingungen

Abbildung 3.21: Aufnahmen und Skizze zur Integration der Thermoelement&R8 mit
den Parametera undb.
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Mit den Thermoelementen sollte die Temperatur in der Mitte der Keramikplatten ge-
messen werden. Allerdings ist die exakte Lage der einzelnen Thermoelemente innerhalb
der Klebstoffschicht unbekannt. Es muss davon ausgegangen werden, dass im Experiment
zwischen Drahtspitze und Keramikmitte eine Klebstoffschicht vorhanden war, da die Ther-
moelemente beim Einkleben nicht gezielt an das TPS gedriickt wurden. Der gegenteilige
Fall liegt sogar vor, da Abbildung zeigt, dass der Thermodraht vor der Nut mit
einem Klebeband auf die Oberseite der Keramik fixiert wurde. Demnach neigt die Draht-
spitze (Messpunkt) eher dazu, sich aus der Nut herauszuheben. Die Aufnahmen zeigen
auch, dass der Klebstoff die Nut bedeckt. Die Breite des iiberschiissigen Klebstoffs ist im
Vergleich zur Nutbreite um ein Vielfaches grofier. Somit sind die in Abbildung
skizzierten Parameter a (Abstand des Thermoelements von der Plattenmitte) und b (Hohe
der Klebstoffschicht) entscheidende Faktoren der Integrationsbedingungen der Thermo-
elemente. Beide lassen sich im Nachhinein nur abschitzen. Da davon ausgegangen wird,
dass beide Parameter vorhanden sind, gilt zunéchst a # 0 und b # 0. Die Bildaufnah-
men zur Klebstoffhéhe an unterschiedlichen Positionen ergibt eine Gréflenordnung von
b= 0.5—1.5mm. Ferner wird angenommen, dass das Thermoelement stets in einer Kleb-
stoffschicht gebettet war, womit der Abstand des Thermoelementes zu a < b+t — ¢ bzw.
a < b+ 1 mm begrenzt werden kann. Folglich ergibt sich aus den Annahmen, dass das
Thermoelement zwischen a = 0.5 — 2.5 mm von der Keramikmitte entfernt liegt.

3.3.3.1 Folgen der Integrationsunsicherheiten

Die Unsicherheit beziiglich der exakten Integrationsbedingungen der Thermoelemente im
TPS fiihrt bei der Flugauswertung bzw. beim Vergleich der Messergebnisse mit den nu-
merischen Berechnungen zu Problemen, da beide Parameter die Temperaturmessungen
der Thermoelemente mafigeblich beeinflussen. Mit zunehmender Klebstoffhohe nimmt die
Wiérmekapazitiat zu, so dass die Temperatur in der Klebstoffschicht langsamer ansteigt.
Der Thermoelementenabstand wird mit dem im Vergleich zur Keramik schlecht wéarme-
leitenden Hochtemperaturklebstoff gefiillt. Dieser stellt einen thermischen Widerstand
dar, der auBerdem zu einer reduzierten Temperaturmessung beitridgt. Um den Einfluss
dieser Faktoren besser quantifizieren zu koénnen, bieten sich instationdre Strukturrech-
nungen zum SHEFEX-Flug fiir mogliche Parameterkonstellationen an. Dabei werden a
und b in 0.5mm Absténden variiert. Gegenstand der Rechnungen ist Platte 5, da hier die
grofite thermische Belastung auftritt. Die Warmelasten, die hohenabhéingig auf das TPS
einwirken, werden wie im Abschnitt (S. B3 ff.) aus einer ersten vollsténdig gekop-
pelten Stromungs-Struktur-Rechnung gewonnen. In Abbildung sind die Ergebnisse
der Parameterstudie zusammenfassend dargestellt. Darin wird neben den Temperaturen
der Thermoelementspitze, die abhéngig von der Variation von a und b sind, auch die Tem-
peratur in der Mitte des TPS aufgetragen, die eigentlich wihrend des Flugexperimentes
gemessen werden sollte. Sie weicht erheblich von den experimentellen Werten ab, wobei
die Messung fiir den untersuchten Fall am besten mit der Kombination a = 1.5 mm und
b = 1mm iibereinstimmt. Ferner sind in Abbildung [B.:22] die giinstigste (a = b = 0.5mm)
und ungiinstigste (a = 2.5 mm und b = 1.5 mm) Lage des Thermoelementes und Hohe
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Abbildung 3.22: Instationare Strukturrechnungen zum Einfluss der Paemeindb unter
Wiedereintrittslasten an déatte 5

des Klebstoffs dargestellt, die die mogliche Temperaturvariation veranschaulichen. Da die
im Experiment gemessenen Temperaturen der unterschiedlichen Thermoelemente nicht
einheitlich einer Integrationsbedingung (a und b) zugeordnet werden kénnen, muss beim
Vergleich zwischen Rechnung und Messung der gesamte Parameterbereich in Betracht ge-
zogen werden. Folglich ist die Auswertung der Strukturtemperaturen nur mit einer relativ
grolen Unsicherheit moglich. Im konkreten Fall ergibt sich zum Flugende (H = 20 km)
aus der Parametervariation die max. Abweichung der Temperaturzunahme zu ca. +35 %.
Die absoluten experimentellen Daten sind zum Ende etwa 21 % geringer als die eigentli-
che zu messende Temperatur mittig im TPS. Dieser Unterschied in der Temperatur kann
auch als zeitliche Verzogerung angegeben werden. Danach ist die gemessene Tempera-
tur abhéngig vom Abstand des Theromelementes (a) und der Klebstoffhohe (b) zwischen
t = 0.8 — 3.5 s verzogert. Erst nach dieser Zeit ist die Temperatur an der Messstelle im
Klebstoff so grol wie in der TPS-Mitte.

Abschlieflend sei in diesem Zusammenhang auf die experimentellen und numerischen Un-
tersuchungen von Barth et al. [IT] verwiesen, bei denen das Zeitverhalten von Ther-
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moelementen fiir unterschiedliche Einbaubedingungen (Einkleben / Einpressen) unter-
sucht wird. Das Ziel darin ist die Integrationsprobleme des SHEFEX-Fluges nidher zu
analysieren und Aussagen zur klebstoffverursachten Zeitverzogerung machen zu koénnen.
Dabei wird bei einer Prallstrahlstromung eine schrég angestellte Keramikprobe mit ei-
nem Hyperschallstrahl (Ma = 4) angestromt und auf Temperaturen von 800 K erhitzt.
Die Keramiktemperatur wird von einem eingeklebten und einem eingepressten Thermo-
element wihrend des Aufheizungsprozesses in der Mitte gemessen. Das Ergebnis dieser
experimentellen und numerischen Nachuntersuchungen ist, dass mit dem eingepressten
Thermoelement mit geringen Abweichungen die Temperatur in der Keramikmitte ge-
messen werden kann, wobei das eingeklebte Thermoelement zum Versuchende eine Ab-
weichung beziiglich des Temperaturanstiegs von 34 % aufweist. Dieses Ergebnis stimmt
mit den eingangs durchgefiihrten Strukturrechnungen zum SHEFEX-Flug und der sich
daraus ergebenden Abweichung (35 %) annéhernd iiberein. Gleiches gilt fiir die zeitliche
Verzogerung zwischen dem eingeklebten und eingepressten Thermoelement, die t = 2.65 s
betrigt (Freiflug ¢t = 0.8 — 3.5 s).

3.3.3.2 Ansprechzeiten der Mantelthermoelemente

Bei dem verwendeten Thermoelemententyp ist der Messpunkt nicht mit der metallischen
AuBlenummantelung verbunden, sondern durch ein Magnesiumoxidpulver isoliert. Da-
durch ist eine elektrische Abschirmung vom umgebenden Medium gewéhrleistet, so dass
entsprechende Storeinfliisse unterbunden werden kénnen. Diese Isolierung wirkt sich aller-
dings auch als thermischer Widerstand aus. Folglich findet in der, wenn auch sehr diinnen,
Magnesiumoxidschicht eine schlechte Warmeleitung statt, die eine Messverzégerung im
Thermoelement hervorruft. Gemé8 der VDI/VDE 3522 [TI01] Richtlinie werden zur Charak-
terisierung des Zeitverhaltens von Berithrungsthermometern als Ubergangszeiten iiblich-
erweise die Halbwertzeit (fg5) und 9/10-Wertzeit (fp9) angegeben. Letztere von beiden
gibt z.B. an, wieviel Zeit bei einer Sprungfunktion benoétigt wird, um 90 % des End-
messwertes zu erreichen. Zum Zeitpunkt tgg bleibt demnach ein Messfehler von 10 %.
Entscheidend fiir die Ubergangszeiten sind neben dem Durchmesser des Thermoelemen-
tes, wie gut der Wérmeiibergang zwischen Medium und Sensor ist, sieche Gleichung (BIS)
(S. B1). Bei der Messung in ruhender Luft ist eine deutlich grofere Ansprechzeit als in
stromendem Wasser feststellbar. Fiir das verwendete Thermoelement gibt der Hersteller
folgende Ubergangszeiten an:

e tp9 =0.13 s — Wasser (V=0.2m/s)

e tpg =5.0s— Luft (Vv=2m/s)

Da fiir die Flugauswertung die zeitliche Verzogerung der Temperaturmessdaten als wich-
tige Randbedingung eingeht, wird die Ubergangszeit in einem Tauchversuch iiberpriift.
Dabei soll vor allem auch der Einfluss des Hochtemperaturklebstoffs beriicksichtigt wer-
den. Das Versuchsprinzip besteht darin, Thermoelemente mit und ohne Klebstoffumman-
telung in ein aufgeheiztes Wasserbecken zu tauchen und anschliefend die Sprungfunktion
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zu erfassen, siche Abbildung . Aus dieser lassen sich dann die Ubergangszeiten
bestimmen. Die Klebstoffschichtdicke um das Element betrédgt 1.25 mm, was einer wahr-
scheinlichen Grofenordnung im Flug gemdfl Abschnitt B33 (S. [[2 ff.) und dem dort
eingefithrten Parameter a entspricht.

In Abbildung sind die Ergebnisse zur Sprungfunktion und der daraus ermit-
telten Ubergangszeit tyo dargestellt. Es zeigt sich, dass die vom Hersteller genannte
Ubergangszeit (tgy = 0.13 s) fiir den Fall ohne Klebstoffummantelung im Experiment zu
to.g = 0.20 s bestétigt werden kann, wobei sich die vorhandene Abweichung mit den nicht
identischen Versuchsbedingungen erkléren lésst. Bei den Messungen des Herstellers wird
das Thermoelement im Gegensatz zu den eigenen Untersuchungen im stromenden Wasser
(v =0.2m/s) vermessen. Durch die erzwungene Umstréomung wird der Warmeiibergang
verbessert, was zu einer schnelleren Reaktion des Thermoelementes fiihrt. Im Fall mit einer
Klebstoffummantelung, zu der keine Herstellerdaten existieren, ergibt sich eine Ubergangs-
zeit von tp9 = 2.6 s. Diese Zeit stimmt sowohl mit den Untersuchungen zum Freiflug
(t = 0.8 —3.5s) als auch mit den experimentellen und numerischen Ergebnissen in Barth
et al. [II] (¢ = 2.65 s) iiberein.

Zusammenfassend lasst sich sagen, dass die Klebstoffschicht zwischen Keramikmitte und
Thermoelement und der iiberschiissige Klebstoff auf der Nut mit ihren mittleren Groéfien-
ordnungen (@ = 1.5mm und b = 1.0mm) bei einer instationiren Aufheizung geringere
Messwerte bzw. Verzogerungen von etwa 2.5 s hervorrufen. Dies ist auf die im Vergleich
zur Keramik schlechten Wirmeleitfahigkeit des Hochtemperaturklebstoffs (XKemmik =
8W/mK — Agiebstorf = 1.4W/mK) und das erhohte Wérmeaufnahmevermogen durch
den zusétzlichen Klebstoff zuriickzufiihren. Fiir den Fall, dass ein Fahrzeug wie SHE-
FEX mit ca. 2 km/s fliegt, fithren diese Ubergangszeiten zu einer Flughchendifferenz
von 5 km. Setzt man voraus, dass die gemachten Annahmen und die daraus resultieren-
den Ergebnisse dieser Arbeit mit den realen Wiedereintrittsbedingungen iibereinstimmen,
so entsprechen die im SHEFEX-Flug zu messenden Temperaturen in der Keramikmitte
nicht der realen Wiedereintrittshéhe, sondern korrespondieren mit einer ca. 5 km héheren
Wiedereintrittsbedingung.
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Abbildung 3.23: Tauchversuch zur Bestimmung débergangszeit mit und ohne Klebstoff-
einfluss; Thermoelement Tyig, Klebstoffdickel.25 mm, Wassertemperat&s°C.
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3.3.4 TPS-Beschaffenheit

Das Warmeschutzsystem besteht vorwiegend aus C/C-SiC-Keramiken (C — Kohlenstoff
und Si — Silizium). Ausnahmen stellen hier die metallischen Platten (9 und 17) der
Passagierexperimente und die vom DLR kommenden Whipox-Platten (17-12 und 14-15)
dar, siehe Tabelle 211 (S. [2).

Die in Abbildung gezeigte C/C-
SiC Keramik wird mit einem Fliissig-Si-
lizium-Infiltrationsverfahren (LSI) herge-
stellt. Dabei wird gemédfl Brandt et al. - -
[18] das Ausgangsmaterial CFK (koh- s : - '

lenstoffverstiarkter Kunststoff) zu C/C- -
Verbundwerkstoffen pyrolysiert, wobei sich
zwischen den C-Fasern und der C-SiC-
Matrix eine Rissstruktur ausbildet, in die

anschliefend das Silizium infiltriert (ein-
gebracht) wird. Durch das entstehende
Strukturgefiige ergibt sich ein Werkstoff Abbildung 3.24: Struktur vom C/C-SiC.
mit orthotropen (richtungsabhingigen)

Materialeigenschaften. Vor allem die Warmeleitfihigkeit variiert deutlich in Abhéngigkeit
zur parallelen und senkrechten Faserrichtungen. Ziel ist es, eine hohe Warmeleitfahigkeit
in Faserrichtung zu ermdoglich, um die Warme ableiten zu konnen. Entgegengesetzt dazu
soll der Wirmeeintrag senkrecht zur Faserrichtung bzw. in das Strukturinnere durch eine
geringere Warmeleitfdhigkeit reduziert werden.

3.3.4.1 Einfluss der Wirmeleitfahigkeit

Im Sonderforschungsbereich ,,Hochtemperaturprobleme riickkehrfdhiger Raumtransport-
systeme“ (Brandt et al. [I§]) wurden u.a. die Materialeigenschaften von C/C-SiC unter
Wiedereintrittsbedingungen untersucht. Die Messungen hierzu zeigen, dass die Warme-
leitfahigkeit senkrecht zur Faserebene im Vergleich zum Originalzustand nach dem Wie-
dereintrittstest im Plasma-Wind-Kanal um 15 — 35 % reduziert ist.* Als Begriindungen
werden die Ausdampfung des iiberschiissigen Siliziums und die Oxidierung der Materialo-
berfliche angegeben. Eine Reduzierung der Warmeleitfahigkeit in dem genannten Umfang
beeinflusst die Temperaturverteilung in der Struktur. Fiir die Auswertung der gemesse-
nen TPS-Temperaturen des Flugexperimentes gilt es zu iiberpriifen, welche Folgen die
Anderung der thermischen Eigenschaften haben. Hierzu wird analog zu den vorherigen
Studien die thermisch mit am hochsten belastete Platte § fiir eine 15 %- und 35 %ige
Reduzierung der Ausgangswéarmeleitfahigkeit senkrecht zur Faser untersucht. Die Berech-
nungsbedingungen entsprechen denen im Abschnitt B33.T (S. [[A ff.).

4Die Wirmeleitfihigkeit parallel zur Faser zeigt keine nennenswerten Abweichungen.
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Abbildung 3.25: Einfluss der Warmeleitfahigkeit senkrecht zur Phasktuieg. Instationare

(b) Temperatur normal in der Wand H = 20 km

Strukturrechnung mit Wiedereintrittslasten an Béatte 5
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In Abbildung ist die Temperaturentwicklung auf der KeramikauBenseite (An-
griffsfliche der thermischen Last) und in der Keramikmitte (Messstelle im Experiment)
iiber der Wiedereintrittshohe dargestellt. Der Temperaturverlauf an der Auflenseite spie-
gelt die Transition zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht (H =~ 28 km) sowie
die Einfliisse der Anstellwinkelénderungen wiahrend des Wiedereintritts wider. Dies driickt
sich in den schwankenden Kurvenverlaufen der Temperaturen aus. Die Temperatur mittig
in der Keramik bleibt weitestgehend unabhiingig von den #uBeren Anderungen (Taumel-
bewegung, Transition usw.). Durch das reduzierte Wiarmeleitvermogen ergibt sich zum
Flugende eine maximale Erhéhung der Oberflichentemperatur von AT = 30 K, was einer
prozentualen Abweichung von 4 % entspricht. Die Temperatur in der Keramikmitte er-
weist sich als vergleichsweise unabhéngig von der gewahlten Warmeleitfahigkeit. Dies lasst
sich mit den in Abbildung aufgetragenen Temperaturverteilungen normal zur
Wand erldutern. Mit abnehmender Wérmeleitfihigkeit wird der Energietransport in die
Struktur verringert, woraus groflere Temperaturgradienten g—g in Normalenrichtung (n-
Normalenkoordinate) resultieren. Dementsprechend nimmt die Temperatur an der Ober-
flache zu und féllt zum Inneren stédrker ab. Aufgrund der unterschiedlichen Steigungen
(g—z) der drei untersuchten Fille schneiden sich die Kurven der Temperaturverldaufe bei
d =~ 1.3 mm, was in etwa der Strukturmitte entspricht. Dies erklért, weshalb die in Ab-
bildung gezeigten Temperaturverteilungen mittig in der Keramik unabhéngig
von der Wirmeleitfahigkeit sind. Durch die wihrend des Wiedereintritts anndhernd expo-
nentiell ansteigende Warmelast ¢ ergibt sich in der Struktur im Gegensatz zum stationéren

Fall mit einer linearen Temperaturverteilung ein exponentieller Kurvenverlauf.

3.3.4.2 Variation der Plattendicke

Herstellungsbedingt lassen sich die Keramikplatten des Thermalschutzsystems mit einer
maximalen Abweichung von +0.15 mm (+5 %) fertigen, vgl. Laux [59]. Da allerdings
die Nut, in der das Thermoelement eingeklebt wird, eine konstante Tiefe von 1.5 mm
besitzt, entsteht durch die Fertigungsungenauigkeiten bezogen auf den Messpunkt eine
Abweichung von £10 %.

Im Folgenden gilt es zu analysieren, welchen Einfluss diese Ungenauigkeiten auf die Tem-
peraturverteilung in der Keramik haben. Die Vorgehensweise hierzu entspricht der im vor-
herigen Abschnitt. In Abbildung ist analog zur Untersuchung der Warmeleitfahig-
keit die Temperaturentwicklung wéihrend des Wiedereintritts und zum Flugende senkrecht
in der Keramik fiir verschiedene Keramikdicken (d = 2.85/3/3.15mm) dargestellt. Es zeigt
sich, dass die maximale Temperaturabweichung an der Messstelle =20 K bzw. +3 % be-
tragt. Ahnliches gilt fiir die Oberflichentemperatur, die fir H = 20 km um 415 K bzw.
+2 % variiert.
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3.3.4.3 Einfluss der TPS-Temperatur auf die Wiarmeflussmessung

Die bisherigen Analysen identifizieren den Einfluss der TPS-Beschaffenheit (Warmeleit-
fahigkeit und Abmessungen) auf die Temperaturentwicklung in der Keramik. Damit lasst
sich die Frage kldren, welche Parameter die Temperaturmessung wahrend der Wieder-
eintrittsphase beeinflussen. Offen bleibt allerdings, inwiefern die Warmestrommessung
auf eine sich dndernde Oberflichentemperatur des TPS reagiert. Bevor das Gas iiber
den Warmeflusssensor stromt, legt es einen gewissen Weg iiber dem TPS zuriick. Da-
bei findet zwischen Stréomung und Struktur ein Energieaustausch statt, der u.a. von der
Oberflachentemperatur der Keramik abhéngig ist. Bei einer kélteren Wand kann mehr
thermische Energie von der Stréomung abgegeben bzw. von der Struktur aufgenommen
werden, da die ,treibende Kraft“ (A7) des Wiarmeiibergangs grofier wird, vgl. Gleichung

BI) (5. 6D).
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Abbildung 3.27: Einfluss der TPS-Temperatur auf die Warmestromdichte am@e

In Abbildung ist der Einfluss der Oberflaichentemperatur Ty, des TPS auf den
spezifischen Warmestrom ¢ an der Stelle des Sensors dargestellt. Die Ergebnisse beruhen
auf numerischen Stromungsberechnungen fiir unterschiedliche Wandtemperaturen. Fiir die
ermittelte maximale Abweichung der Oberflichentemperatur geméfl der vorangegangenen
Abschnitte miissen 6% (4 % aufgrund der Warmeleitfihigkeit und 2% durch die Material-
dicke) angenommen werden. Aus dieser hheren Wandtemperatur (7/7,.; = 1.06) ergibt
sich an der Sensorstelle ein spezifischer Warmestrom von (G/¢,.; ~ 1.015), was einem
Zuwachs von 1.5 % entspricht. Ein gewisser Einfluss der Wandtemperatur auf die Wir-
mestrommessung ist demnach gegeben, obgleich er im Vergleich zu anderen Faktoren wie
der des Sensoriiberstandes in Abschnitt (S.Ed ff.) relativ gering ist.
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3.4 Zusammenfassung der Toleranzen

In diesem Abschnitt sollen die ermittelten Genauigkeiten zusammenfassend dargestellt
werden. Ziel ist es, fiir den im Abschnitt (S. ff.) anstehenden Vergleich zwi-
schen den experimentellen Flugdaten und den Ergebnissen der gekoppelten Stromungs-
Struktur-Rechnungen Toleranzen bereitzustellen, die die wesentlichen Unsicherheiten der
Messungen und der Rechnung beinhalten. Die angegebenen Unsicherheiten beziehen sich
dabei immer auf den Zuwachs der entsprechenden Grofie @, also A(® — ®g), worin P der
Ausgangswert bei H = 60 km ist. Fiir den statischen Druck und die Warmestromdichte
konnen die Ausgangswerte aufgrund ihrer kleinen Gréflenordnung vernachlassigt werden,
so dass sich die Angaben zu A® vereinfachen. Fiir die Temperaturen im TPS und an
den Sensoroberflichen gilt dies nicht, da die Anfangswerte im Temperaturenbereich von
T01ps sensor = 270 — 290 K liegen. Die Angaben zu den Toleranzen kénnen nicht als voll-
kommen angesehen werden, sondern dienen als Grundwerte zu den maximal erfassbaren
Unsicherheiten. Es lassen sich gewisse Effekte im Rahmen der durchgefiihrten Sensiti-
vitédtsanalyse nicht global angeben, da es sich meist um miteinander gekoppelte Systeme
mit instationdren Charakter handelt. Ein Beispiel hierfiir ist die Kontaktmodellierung
zwischen Wirmeflusssensor und TPS. Abhéngig vom Energieaustausch zwischen bei-
den Korpern ergibt sich eine Sensortemperatur, die wiederum die Warmeflussmessung
der Stromung beeinflusst, da die Temperaturdifferenz zwischen Sensoroberfliche und
Stromung mafigeblich fiir den sich ergebenden Wirmestrom ist. Dieser sekundére Ein-
fluss bleibt bei den Toleranzangaben auflen vor, wonach die Unsicherheiten vereinfacht
als unabhéngig angenommen werden, so dass eine Aufsummierung der Fehler méglich ist.
Demnach ergibt sich ein maximaler Fehlerbereich, der keine Kompensation der Teilunsi-
cherheiten beinhaltet.

Statischer Druck

Es zeigt sich, dass der statische Druck besonders vom Anstellwinkel abhéngig ist, wobei
sich hier bei einer Variation von +1° Druckabweichungen von +10% ergeben. Ferner kom-
men durch das Atmosphéirenmodell und numerische Diskretisierungsfehler +£6% bzw. £5%
Abweichungen hinzu. Da sich der Druck von den iibrigen Einfliisssen wie die Turbulenz-
modellierung weitgehend unabhéngig erweist, folgt fiir ihn gemé&fl der Sensitivitatsanalyse
eine Toleranz von +21 %. Zusétzlich betragt die maximale absolute Messunsicherheit der
Sensoren +60 Pa, was den hohenabhéngigen Abweichungen von +1200 % (H = 60 km,
Psensor = D Pa) bis £0.1% (H = 20km, psensor = 46400 Pa) entspricht. Die Messunsicher-
heit der Drucksensoren hat demnach im oberen Hohenbereich einen bedeutenden Einfluss
bzw. ist der Messfehler im Vergleich zum zu messendem Druckniveau deutlich zu gro8.
In einer Hohe von H = 38 km (psensor = 300 Pa) ist die Messunsicherheit aller Senso-
ren kleiner oder gleich grofi wie die Einfliisse der Sensitivitéitsanalyse (£20 %). Unterhalb
dieser Hohe verliert die Messunsicherheit der Sensoren zunehmend an Bedeutung. Somit
setzt sich die Gesamttoleranz aus einem relativen und absoluten Anteil zusammen und
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kann festgehalten werden zu:

Ap=+21%+60Pa . (3.19)

Wirmestromdichte

Die Angaben zur Wirmestromdichte beziehen sich auf die Messung mit den entspre-
chenden fiinf Warmeflusssensoren auf der Unterseite des Vorkorpers und nicht auf den
Wiérmeiibergang am TPS. Das Atmosphédrenmodell und die Anstellwinkelvariation er-
geben +7 % bzw. £5 % Unsicherheit. Die numerischen Diskretisierungsfehler betragen
maximal +6 %. Der Einfluss des verwendeten Turbulenzmodells soll hier nicht einbe-
zogen werden, da sich keine auf alle fiinf Sensoren iibertraghare Tendenz abzeichnet,
obgleich teilweise ein deutlicher Einfluss auf die Warmestromdichte vorliegt. Ferner ha-
ben die untersuchten Turbulenzmodelle keinen Anspruch auf Vollstandigkeit, wobei die
Turbulenzmodellierung zu komplex ist, um hierfiir eine globale Toleranzangabe machen
zu konnen. Die ausfiihrlichen Untersuchungen zum Sensoriiberstand zeigen einen groflen
Einfluss auf die Messung der spezifischen Warmestrome. Es wird davon ausgegangen,
dass die Uberstandshéhe mit einer Genauigkeit von ugs, = +0.25 mm basierend auf den
Strukturrechnungen rekonstruiert werden kann. Daraus ergibt sich fiir die Ermittlung
der Warmestromdichte eine Unsicherheit von +15 %. Ein relativ kleiner Anteil von +2 %
wird durch die TPS-Beschaffenheit bzw. der daraus resultierenden Oberflachentemperatur
hervorgerufen. Bleibt noch die Messunsicherheit der Sensoren, die laut Herstellerangaben
+3 % betrigt, so dass die Gesamttoleranz sich aufsummiert zu:

Aj=+38% . (3.20)

Wirmeflusssensor-Temperatur
Die Oberflachentemperatur der Wéarmeflusssensoren wird deutlich durch die Kontakt-
bedingung zwischen Sensorgehduse und TPS bestimmt. Im Fall eines freien Energie-
austauschs zwischen beiden Korpern wirkt der Sensor als Wérmesenke, wodurch viel
thermische Energie vom TPS in den Sensor iibergeht und eine entsprechende Tempe-
raturerh6hung im Sensor verursacht. Im adiabaten Fall hingegen erwérmt sich der Sensor
wéahrend der Wiedereintrittsphase deutlich weniger. Da die exakte Kontaktbedingung im
Flugexperiment unbekannt ist, sind beide Varianten moglich, woraus sich fiir die Tempe-
raturerhohung eine Unsicherheit von +44% ergibt. Hinzu kommen +4% aufgrund numeri-
scher Diskretisierungsfehler. Die restlichen Einfliisse wie die Anstellwinkeldnderung lassen
sich nur durch aufwendige Berechnungen erfassen und werden daher im Rahmen dieser
Abschitzung vernachlissigt. Die Messunsicherheit der Sensoren betriagt +3%. Somit kann
fiir den Anstieg der Oberflichentemperatur des Wiarmeflussensors folgende Gesamttole-
ranz angegeben werden:

A(T —To)sensor = £51 % . (3.21)
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3.4 Zusammenfassung der Toleranzen

TPS-Temperatur

Aufgrund des Einflusses des Hochtemperaturklebstoffs, mit dem die Mantelthermoelemen-
te im TPS verklebt wurden und der ungenauen Information zur exakten Lage der Ther-
moelemente im TPS, ergibt sich fiir die Temperaturmessung eine Unsicherheit von £35%.
Einen weiteren Anteil verursacht die nicht eindeutig definierbare TPS-Beschaffenheit vor
allem beziiglich der genauen Plattendicken. Daraus ergibt sich eine weitere Temperaturva-
riation von £3%. Bleiben noch die numerischen Diskretisierungsfehler, die zu +1% festge-
halten werden konnen. Die Messunsicherheit von Mantelthermoelementen ist im Vergleich
zu den genannten Toleranzen gering, wobei sie laut Herstellerangaben +0.5% betrigt. So-
mit ergibt sich fiir die Messung der Temperaturzunahme im TPS unter Beriicksichtigung
der Integrationsbedingungen der Thermoelemente eine Gesamttoleranz von:

A(T — Ty)rps = £40% . (3.22)

Zusammenfassend zeigt sich, dass geméfl den Untersuchungen und Annahmen dieser
Arbeit eine Auswertung des Freiflugexperimentes SHEFEX beziiglich der untersuchten
Messgrofien mit einer maximalen Unsicherheit von £21 % bis £51 % mdoglich ist, wobei
die Teilunsicherheiten vereinfacht als voneinander unabhéngig vorausgesetzt und keine
Kompensationen der Fehler erfasst werden. Ferner sind innerhalb der durchgefiihrten
Sensitivitéitsanalyse gewisse Einfliisse wie die Turbulenzmodellierung wegen ihrer hohen
Komplexitat nicht global beriicksichtigt und bleiben bei der Abschétzung der Gesamtto-
leranzen auflen vor.
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Kapitel 4

Berechnung und Auswertung des
Flugexperimentes

Dieses Kapitel beinhaltet die aerothermodynamische Untersuchung und Auswertung des
Freiflugexperimentes SHEFEX. Hierzu soll zuniichst ein Uberblick zur allgemeinen Stro-
mungstopologie um den Flugkorper gegeben werden. Im Anschluss daran wird der Tran-
sitionszeitpunkt zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht abgeschatzt.

4.1 Allgemeine Stromungstopologie

Fiir die anstehende Beschreibung der Stromungstopologie sind in Abbildung HTI die
wichtigsten verwendeten Begriffe definiert. Zu sehen ist die Seitenansicht des facettier-
ten Vorkorpers. Dieser ist in drei Segmente aufgeteilt, um die Stromungsbereiche besser
zuordnen zu konnen. Ferner sind die auf der Unterseite (Luv) bedeutungsvollen und in
Abbildung [ZT (S. [2) bereits gezeigten Platten 5, 13 sowie 22 gekennzeichnet. Inner-
halb dieser Platten sind die wesentlichen Messsensoren enthalten, weswegen sie fiir die
Flugauswertung eine entscheidende Rolle spielen.

Lee

~1.5egment 2. Segment 3. Segment
| |

Platte 5

!
Platte 13 }
Platte 22
X Luv

Abbildung 4.1: Begriffsdefinition zur Flugauswertung.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie

4.1.1 Sto3- und Expansionsgebiete

Aufgrund der hohen Stromungsgeschwindigkeiten entstehen um den Koérper die fiir den
Uber- und Hyperschall typischen VerdichtungsstéBe, an denen die Stromungsgeschwin-
digkeit stark reduziert und die Dichte erhoht werden. Ferner ergeben sich bei SHEFEX
aufgrund der geometrischen Form Expansionsgebiete, in denen die Geschwindigkeit zu-
bzw. die Dichte abnimmt. Beide Phénomene (Kompression und Expansion) lassen sich
mit der Geschwindigkeitsdivergenz detektieren, wobei diese definiert ist zu:

B
% u
wv=V.v=|2]|. 4.1
divv=V -V 3y v . (4.1)
9
92 w

Die Geschwindigkeitsdivergenz gibt an, wieviel die Geschwindigkeit beziiglich aller Kom-
ponenten (u, v und w) in einem Raumgebiet zu- oder abnimmt. Bei einem negativen
Zahlenwert liegt eine Kompression und bei einem positiven Zahlenwert eine Expansion
des Gases vor. In Abbildung sind die Stof3- und Expansionsgebiete mit der Geschwin-
digkeitsdivergenz in unterschiedlichen x- und y-Schnitten dargestellt. Damit lassen sich
der Bugstol um den Korper und der an der Unterseite entstehende Rampenstofl erken-
nen. Aufgrund der spitzen Vorderkante (Ry = 0.2 mm) beginnt der Bugstof sehr nah am
Korper, wobei sich der weitere Stofverlauf aus der geometrischen Form (Umlenkwinkel)
des ersten Segmentes ergibt. Durch den kleiner werdenden Umlenkwinkel in dem darauf-
folgenden zweiten Segment erfihrt die Stromung eine Expansion einhergehend mit einer
Geschwindigkeitszunahme, was vor allem deutlich auf der Luvseite im Ubergang zwischen
Platte 5 und 13 feststellbar ist. Im letzten Segment ergeben sich auf der Lee- und Luvseite
unterschiedliche Stromungsbilder. Die angestellte Platte 22 stellt eine Rampenstromung
mit dem entsprechenden Kompressionsstof3 dar, wohingegen auf der Leeseite eine weitere
kleine Expansion der Stromung durch den kleiner werdenden Umlenkwinkel méglich wird.

Ferner kénnen der Abbildung Detailansichten zu den Stof- und Expansionsgebieten
an den Warmestromsensoren entnommen werden. Die Ursachen fiir die Sensoriibersténde
sind im Abschnitt B30 (S. B2 ff.) erldutert. Der Uberstand des Sensors ruft eine relativ
starke lokale Stofifront hervor, der sich ein Expansionsgebiet anschliefit. Im Sensornach-
lauf zeigt sich erneut eine Kompression. Besonders interessant ist die gezeigte Wechsel-
wirkung zwischen dem Rampenstofl an der Platte 22 und dem am Warmeflusssensor
WFES-3 entstehenden Sensorstol. Die Interaktion beider Stofle ist in Abbildung
detailliert dargestellt. Um den Einfluss beider Stéfle verdeutlichen zu konnen, sind die
Stromungszustéinde fiir die Flughthe H = 20 km bei Ma = 6.2 entlang der in Abbild-
ung gezeigten Auswertungslinien (A und B) normal zur Wand fiir die Groflen cp,
T und Ma aufgetragen. Dabei beginnt die erste Linie (A) auf der Sensoroberflache und
durchquert somit den Sensor- und Rampensto88. Die zweite Auswertungslinie (B) beginnt
auf der TPS-Oberfliche und durchlduft nur den Rampenstof.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie

(a) y-Schnitt

(b) x-Schnitte

Abbildung 4.2: Visualisierung der Sto3- und Expansionsgebiete mittelsGgschwindig-
keitsdivergenzdiv V) mit Detailansicht zur Sensorstromurtg,= 20 km, Ma = 6.2.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie

Die Darstellung der Graphen ist so gewéahlt, dass auf der Abszisse die Wandnormalenkoor-
dinate n und auf der Ordinate die Stromungsgroen (cp, T und Ma) aufgetragen sind. In
Abbildung ist die cp-Verteilung gezeigt. Aus ihr ist zu erkennen, dass im unter-
suchten x-Schnitt beide Stofifronten eng zusammen liegen. Der Sensorstof fithrt zu einer
zusétzlichen Druckerhdhung, die in der gleichen Grolenordnung liegt wie der RampenstoS.
Ahnlich verhélt es sich mit der in Abbildung gezeigten Temperaturverteilung.
Auch hier folgt aus dem Sensorstofl eine mit dem Rampenstofl vergleichbare Temperatur-
erhohung. Wie im Abschnitt (S.EQ ff.) bereits erldutert, ist die zusitzliche Tem-
peraturerh6hung des Sensorstofles mit ein Grund dafiir, weswegen der Warmeflusssensor
mit Uberstand eine héhere Wirmestromdichte misst als im Fall ohne Sensoriiberstand.
Die Wandtemperaturen variieren aufgrund der unterschiedlichen TPS- und Sensormate-
rialien. Die letzte aufgetragene Zustandsgrofle ist die in Abbildung dargestellte
Machzahlverteilung. Die Machzahl wird zusétzlich durch den Sensorstofl etwa halb so
stark wie durch den Rampenstof3 reduziert.

Zusammenfassend bleibt zu sagen, dass der durch den Sensoriiberstand hervorgerufe-
ne Stofl zu einer deutlichen Verdichtung des Gases einhergehend mit einer Tempera-
turerhohnung beitrégt. In Hohe der hinteren Sensorkante verschmelzen die Fronten des
Rampen- und des Sensorstofles. Die genaue Lage der Verschneidung ist u.a. vom An-
stellwinkel und von der Machzahl abhéngig, da diese den Stoiwinkel des Rampenstofles
beeinflussen.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie
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Abbildung 4.3: Darstellung der Stromungszustande @A&S-3entlang der Auswertungsli-
nienA undB, n—Wandnormalenkoordinaté] = 20 km, Ma = 6.2.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie

4.1.2 Verdrehung und Abl6sung der Stromung

Im Folgenden soll mittels der Helizitit A der ,,Schraubensinn® der Stréomung dargestellt
werden. Die Helizitdt berechnet sich aus der Stromungsgeschwindigkeit v und der Wir-
belstérke & zu:

h=v-& . (4.2)

Dabei entsprechen positive Werte einer rechtsdrehenden und negative Werte einer links-
drehenden Stromung. Die Wirbelbildung lédsst sich mit den unterschiedlichen Entropie-
schichten begriinden, die aufgrund der verschiedenen Stoflwinkel und somit auch Stof3-
starken variieren und daraus entsprechende Entropiegradienten g—; (¢ - Umfangskoordi-
nate) resultieren, die eine Verdrehung der Stromung bewirken. Die Entropiegradienten
sind dort sehr grofl, wo es zu deutlichen Anderungen der StoBstirke aufgrund der Geome-
trietibergénge kommt. Folglich sind die Wirbelzentren nah an den ldngslaufenden Kanten,
sieche Abbildung Ferner findet an den Ubergéingen der Platten 11 und 12 bzw.
Platten 14 und 15, die sich jeweils auf der linken und rechten Seite des zweiten Segmentes
befinden, eine deutliche Stromungsverdrehung statt. Dabei entstehen auf der rechten Seite

vorwiegend rechtsdrehende und auf der linken Seite iiberwiegend linksdrehende Wirbel.

Ergénzend ist in Abbildung eine Detailansicht der Rampenstromung in der
Flughohe H = 30 km bei Ma = 6.3 mit laminarer Grenzschicht dargestellt. Wie er-
sichtlich, kommt es auf der Unterseite im Ubergang zwischen dem zweiten und dritten
Segment zu einer Stromungsablosung. Die Abloseblase ist im gezeigten Fall ca. 3 — 4 cm
grof}. Bei dem im Abbildung illustierten Stromungszustand (H = 20 km und
Ma = 6.2) ist die Grenzschicht durchgingig turbulent, wobei keine Abléseerscheinungen
mehr feststellbar sind. Somit wird die Stréomungsablosung u.a. durch den Zustand der
Grenzschicht und den Druckgradienten bestimmt. Fiir die Druckgradienten spielt der An-
stellwinkel der Strémung eine entscheidende Rolle. Er ist fiir die Stostdrke und damit
fiir die Druckhohung iiber die Stoffront entscheidend. Hierzu ist in Abbildung fiir
drei verschiedene Anstellwinkel (@ = —10°, a = 0° und a = 10°) die Druckverteilung in
der Symmetrieebene dargestellt. Damit lassen sich die Bug- und Rampenstéfie und die
damit einhergehenden Druckgradienten erkennen. Ein negativer Anstellwinkel verursacht
auf der Lee-Seite eine deutliche Verdichtung des Gases, wohingegen der Verdichtungsstof3
auf der Luv-Seite vergleichsweise schwach ausfillt. Aus dem geringen Druckniveau folgt
ein sehr grofles Ablosegebiet an der Rampe, das weit iiber die Grenzschicht hinausgeht.
Mit zunehmendem Anstellwinkel nimmt der Druck auf der Luv-Seite zu und die Grofie
der Abloseblase ab. Fiir den Fall @ = 10° ist nur eine kleine Ablésung in der Grenzschicht
erkennbar.

Besonders relevant sind diese Abloseerscheinungen der Stromung fiir die Warmeflussmes-
sung in den auf der Rampe (Platte 22) liegenden Sensoren, siche Abbildung 211 (S. [J).
So kann z.B. die Transition der Grenzschicht auf der Rampe angeregt werden, wobei eine
turbulente Grenzschicht einen deutlich hoheren Warmestrom verursacht.
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Abbildung 4.4: Visualisierung der Helizitat zur Darstellung des Wirkreldsinns und der
Stromungsabldsung an der Rampe.
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4.1 Allgemeine Stromungstopologie

4.1.3 Geschwindigkeits- und Temperaturprofile

Um die Eigenschaften der Grenzschicht innerhalb des untersuchten Wiedereintrittbe-
reiches (H = 60 — 20 km) veranschaulichen zu konnen, sind in Abbildung die
Temperatur- und Geschwindigkeitsprofile an drei charakteristischen Stellen (A, B und
(') des Fahrzeugs zum Beginn (H = 60 km) und am Ende der Trajektorie (H = 20 km)
dargestellt. Die Darstellung der Diagramme ist so gewahlt, dass die Geschwindigkeiten
und Temperaturen iiber den dimensionlosen Wandabstand n* aufgetragen sind.!

Der Zustand der Grenzschicht kann beim Wiedereintrittsbeginn als laminar angenom-
men werden, wohingegen zum Auswertungsende von einer turbulenten Grenzschicht aus-
gegangen werden kann. Diese Annahmen werden im noch folgenden Abschnitt B2
(S. B3 ff.) bestitigt. Da die Grenzschichtdicke innerhalb des untersuchten Hohenbereichs
(H = 60—20 km) stark variiert, bedarf es unterschiedlicher Berechnungsnetze mit entspre-
chend angepassten Prismenschichten, damit eine addquate Auflosung der Grenzschicht
gewéhrleistet werden kann. Die TPS-Platten sind zu Beginn des Wiedereintritts (H =
60 km) noch weitgehend unaufgeheizt (Ty, ~ 280 K), siche Abbildung Zum Aus-
wertungsende (H = 20 km) ist die Strukturtemperatur durch die heife Gasumstromung
entsprechend erhoht. Die TPS-Platten erreichen jedoch aufgrund der relativ kurzen Flug-
zeit bzw. Aufheizungszeit und der Warmekapazitit der Keramik keinen durchgeheizten
(strahlungsadiabaten) Zustand.? Demnach liegt die Oberflichentemperatur des TPS un-
terhalb der Stromungstemperatur in der Grenzschicht, woraus entsprechende Strémungs-
temperaturgradienten in unmittelbarer Wandnéhe folgen.

Die Geschwindigkeitsprofile sind im Vergleich zu den Temperaturprofilen dicker. In der
Wiedereintrittshohe H = 60 km ist die maximale Grenzschichtdicke etwa § ~ 12 mm und
befindet sich auf der Unterseite im zweiten Segment, wo auch die Dichte am geringsten ist.
Die minimale Grenzschichtdicke ist bei der Flughohe H = 20 km zu é = 2 mm feststellbar.
Dieser physikalische Zusammenhang zwischen Dichte und Grenzschichtdicke ldsst sich
geméf Anderson [3] iiber die Gleichung

Ma?
0~ = 4.3
T (4.3)
mit Re, = 2~2 " (4.4)
[

beschreiben. Darin sind Re, die lokale mit der Lauflinge = ermittelte Reynoldszahl, p
die Dichte, v, die Anstrémgeschwindigkeit und p die dynamischen Viskositédt. Die Mach-
zahl ist wihrend der Wiedereintrittsphase relativ konstant (Ma = 5.6 — 6.4), sieche Ab-
bildung (S. @), so dass die Dichte eine der dominierenden Groen beziiglich der
Grenzschichtdicke darstellt.

'Dimensionsloser Wandabstand ergibt sich aus Gleichung [ZZ33) (S. E), obgleich dort y = n gilt.

2Die zeitliche Aufheizung und die daraus resultierenden Wandtemperaturen basieren auf den im Ab-
schnitt (S. ff.) mit der Stromungs-Struktur-Kopplung durchgefiihrten Berechnungen zum Wie-
dereintritt von SHEFEX.
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Abbildung 4.6: Geschwindigkeits- und Temperaturprofile an unterschobdl Positionen
auf der Fahrzeugunterseite fHr= 60 km (laminare Grenzschicht) und = 20 km (turbulente
Grenzschicht).
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4.2 Transition

4.2 Transition

Dieser Abschnitt beinhaltet die Untersuchung der Grenzschicht im Hinblick auf den
laminar-turbulenten Umschlag. Dabei wird versucht, den Transitionszeitpunkt der ein-
zelnen Platten zu identifizieren. Auflerdem wird im Abschluss kurz auf den Effekt der
Relaminarisierung eingegangen.

4.2.1 Abschitzung der Transitionszeitpunkte

Da der Zustand der Grenzschicht entscheidend fiir den Wéarmeiibergang und somit auch
fiir die Aufheizung des Korpers ist, muss der Transitionszeitpunkt zwischen laminarer
und turbulenter Grenzschicht abgeschitzt werden. Nur so ist eine Berechnung des Wie-
dereintritts von SHEFEX unter realistischen Randbedingungen moglich. Allerdings sind
die Stromungsbedingungen beim geflogenen Wiedereintritt durch die Taumelbewegung
des Fahrzeugs komplex. Die in solchen Féllen praktizierte Vorgehensweise zur Ermitte-
lung der Grenzschichtzusténde ist, fiir beide Varianten (laminar/turbulent) numerische
Losungen (z.B. Verteilung der Wéarmestromdichte) zu erzeugen und diese mit experimen-
tellen Ergebnissen zu vergleichen. Erst dadurch kann der Grenzschichttyp und eventuel-
le Transitionslagen bzw. der Transitionszeitpunkte detektiert werden. Auch im Rahmen
dieser Arbeit wird auf diese Methode zuriickgegriffen, obgleich folgende Ergénzungen gel-
ten. Aufgrund der geometrischen Form des Fahrzeugs, bestehend aus ebenen Platten,
grenzt die kritische Reynoldszahl Ry,;; einer Plattenstromung den mdoglichen Transitions-
bereich ein. Laut Schlichting und Gersten [J1] liegt dieser in der Grofenordnung von
Ripie = 3.5 x 10° — 10°. Somit kann fiir das Freiflugexperiment eine kritische Hohe er-
mittelt werden, in der mit Transition gerechnet werden muss. Auflerdem lésst sich eine
Hohe angeben, ab der fiir den gesamten Korper von einer turbulenten Grenzschicht ausge-
gangen werden kann. Fiir den daraus folgenden Transitionsbereich geben die Messungen
der Warmestromdichte schlussendlich wertvolle Informationen zum Grenzschichtzustand.
Durch die Kopplung aus empirischer Kennzahl (Ry,.;;) und experimentellen Messdaten zur
Wérmestromdichte soll vor allem fiir die Unterseite (Platte 5, 13 und 22) des Fahrzeugs
der Zustand der Grenzschicht abgeschétzt werden.

Die lokale Reynoldszahl kann mit Gleichung [#4) (S. B3)) fir unterschiedliche Wiederein-
trittshohen entlang der Unterseite von SHEFEX berechnet werden, wobei die Ergebnisse
hierzu Abbildung 7] entnehmbar sind. Zusétzlich zu dem darin gekennzeichneten tran-
sitionellen Reynoldszahlbereich (Rg.; = 3.5 x 10° — 10°) sind die Positionen der fiinf
Wiérmeflusssensoren (W F'S) eingetragen. Innerhalb des transitionellen Bereiches kann
die Grenzschicht nicht eindeutig einem laminaren oder turbulenten Zustand zugeordnet
werden. Die Reynoldszahl nimmt erwartungsgeméfl mit zunehmender Hohe ab. Aus der
Abschétzung der Transitionszeitpunkte geht hervor, dass der vollsténdige Korper unter-
halb der Wiedereintrittshohe H =~ 20 km turbulent iiberstromt werden. Ferner kann fiir
den Wiedereintrittskérper oberhalb H = 40 km von einer laminaren Grenzschicht aus-
gegangen werden. Dazwischen liegt ein Hohenbereich, in dem abhéngig von der Position
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Abbildung 4.7: ReynoldszahlRe,) entlang der gezeigten Auswertungslinie auf der Luvseite
von SHEFEXin unterschiedliche Hohen zur Abschatzung der Transitio

am Korper und von den Strémungsbedingungen (vor allem Anstell- und Schiebewinkel)
die Transition einsetzt. Dabei beginnt die turbulente Grenzschicht am Korperende und
breitet sich nach vorn hin aus. Hierbei stellt die Platte 13 eine Besonderheit dar, da an
ihr aufgrund der geometrischen Beschaffenheit ein Expansionsgebiet vorliegt, wodurch
eine Relaminarisierung der Stréomung moglich wird. Hierzu folgen im Abschnitt
(S.[@3 ff.) weiterfithrende Untersuchungen.

Besonders an den Positionen der Warmeflusssensoren ist der Grenzschichttyp wichtig
zu wissen, um die gemessenen Warmestromdichten numerisch reproduzieren zu kénnen.
In Tabelle BTl sind daher die Ergebnisse zur Abschéitzung des Grenzschichtzustan-
des iiber die Reynoldszahl an den Positionen der Warmeflusssensoren zusammengefasst.
Eine Validierung dieser Methode ist mit den gemessenen Wérmestromdichte wéhrend
des Fluges moglich, wobei exemplarisch die Sensoren WFS-1, WFS-2 und WFS-4 un-
tersucht werden. In Abbildung sind die Messdaten zur Warmestromdichte der
genannten Sensoren iiber die Wiedereintrittshohe aufgetragen. Anhand der Gradienten
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4.2 Transition

soll der laminar-turbulente Umschlag detektiert werden. Die Taumelbewegung wahrend
des Wiedereintritts spiegelt sich in den Messergebnissen als oszillierende Kurvenverlaufe
wider. Dies erschwert die Interpretation der Ergebnisse, da vor allem die Anstellwin-
kelanderung zu dhnlichen Effekten wie die Transition fiithrt. Trotzdem kénnen den Mes-
sungen wertvolle Tendenzen entnommen werden. So zeigt sich z.B. fiir den Warmefluss-
sensor (WFS-1) unterhalb einer Flughohe von H =~ 28 km ein deutlicher Anstieg des
spezifischen Warmestroms, der auf einen Grenzschichtumschlag hindeutet. In den darauf-
folgenden 3 km (H =~ 28 — 25 km) findet dann abhéngig vom Anstellwinkel ein Wechsel
zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht statt. Unterhalb H = 25 km kann fiir
den Wiarmeflusssensor WFS-1 von einer turbulenten Grenzschicht ausgegangen werden.
Diese Erkenntnisse stimmen in erster Nahrerung mit der Abschitzung mittels der lokalen
Reynoldszahl iiberein, siehe Tabelle 1l Gleiches gilt prinzipiell fiir die restlichen Senso-
ren, obgleich fiir die Platte 13 keine gesicherte Aussage zum Grenzschichtzustand gemacht
werden kann, weshalb bei den Rechnungen im unteren Hohenbereich (H < 28 km) der
laminare und turbulente Grenzschichtzustand in Betracht gezogen wird. Fiir die restlichen
transitionellen Bereiche wird abhéngig vom Anstellwinkel mit einer laminaren bzw. tur-
bulenten Grenzschicht gerechnet, wobei die Messungen der Wérmestromdichte wertvolle
Hinweise geben.

Tabelle 4.1: Abschatzung zum Grenzschichtzustand an den PositioneWdemeflusssen-
soren Uber Bestimmung dé&e, und Gegeniberstellung mitey,.;;.

Wiérmeflusssensor (WFS) | laminar | transitionell | turbulent

>3bkm | 35 —27Tkm | <27km
>32km | 32—21km | <21km
>35km | 35—-30km | <30km
>40km | 40 —32km | <32km
>A41km | 41 —35km | <35km

Gr | ™~ | L [ |~
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Abbildung 4.8: Abschatzung der Transitionslage anhand der Warmestessuamgen.
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4.2 Transition

4.2.2 Relaminarisierung

In diesem Abschnitt soll auf einen speziellen Grenzschichteffekt, die Relaminarisierung,
eingegangen werden, die in unterschiedlichen Stromungsfillen in Erscheinung treten kann.
Im vorliegenden Fall betrifft es die Grenzschichtstromung an der Fahrzeugunterseite im
Bereich des konvexen Korperiibergangs zwischen dem ersten und zweiten Segment. An die-
ser Stelle kommt es durch die Expansion des Gases zu einer Beschleunigung der Stromung,
was zur Relaminarisierung der Grenzschicht fithren kann. Ausfiihrliche Untersuchungen
hierzu kénnen z.B. den Arbeiten von Viswanath und Narasimha [I02] oder Narasimha
und Sreenivasan [74] entnommen werden. Daraus ist der in Abbildung gezeigte
Stromungsfall aufgegriffen, um die Relaminarisierung an einer Prandtl-Meyer-Strémung
bzw. boat-tailed step, wie sie auch am SHEFEX-Korper auftritt, zu veranschaulich.

Gemif Schlichting und Gersten [91] kann die turbulente Grenzschicht in eine viskose
Unterschicht und einen Bereich der Scheinreibung infolge turbulenter Schwankungsbewe-
gungen eingeteilt werden. Die viskose Unterschicht ist im Vergleich zur gesamten tur-
bulenten Grenzschicht diinn. Bei der Relaminarisierung kommt es zur Reduzierung der
Geschwindigkeitsfluktationen, wodurch die Gesamtdicke der turbulenten Grenzschicht bei
leicht zunehmender viskosen Unterschicht abnimmt. Dies fithrt zur Reduzierung der Rei-
bungsbeiwerte. Gleichsam fiithren Viswanath und Narasimha [[02] aus, dass bei der Rela-
minarisierung im Vergleich zur turbulenten Grenzschicht entsprechend geringere Wéarme-
stromdichten und Wandtemperaturen resultieren. Wenige Autoren wie Kays et al. [49]
und Gad-el-Hak [35] weisen jedoch darauf hin, dass der entstehende Grenzschichteffekt
der Relaminarisierung nur als quasi-laminar verstanden werden darf, da die turbulen-
te Grenzschicht erhalten bleibt und nur die hochfrequenten Geschwindigkeitsfluktation
reduziert werden. Es erfolgt daher nur eine Ddmpfung der Turbulenz, woraus sich die
Stromungseigenschaften wie bei einer laminaren Grenzschicht (Reduzierung des Reibungs-
beiwertes usw.) ergeben. Dieses Phénomen wird bei der Auswertung der Mess- und Be-
rechnungsergebnisse zur SHEFEX -Trajektorie in Abschnitt (S. ff.) relevant.

Das Auftreten der Relaminarisierung léasst sich iiber den Beschleunigungsparameter K
abschitzen. Nach White [T06] gilt fiir eine zweidimensionale Plattenstromung mit der
Stromungsgeschwindigkeit u = f(z,y):

>2x107% . (4.5)

Darin ist u, die Geschwindigkeit am Grenzschichtrand. Im Folgenden wird mit Gleichung
(X)) im kritischen Hohenbereich H = 28 — 20 km eine Abschétzung zur Relaminarisie-
rung im Ubergang zwischen der Platte 5 und Platte 13 durchgefiihrt. Voruntersuchungen
haben gezeigt, dass bei kleinen Schiebewinkeln 3 < 3° entlang der vorderen Unterseite
des SHEFFEX-Korpers vereinfacht von einer zweidimensionalen Stromung ausgegangen
werden kann, vgl. Barth [9], was die Anwendung der Gleichung (EH) moglich macht.

In Abbildung sind die berechneten Beschleunigungsparameter K fiir die Hohen
H = 28km, H = 24km und H = 20 km aufgetragen. Basierend darauf kann ange-
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(a) Schlierenaufnahme
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(b) Beschreibung der Stromung

Abbildung 4.9: Schlierenaufnahme zur ExpansionsstromungdJberschall einer Prandtl-
Meyer-Stromung nachiswanath undNarasimha [10Z].
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4.2 Transition

nommen werden, dass aufgrund der starken Stromungsbeschleunigung im iiberwiegenden
Anteil des untersuchten Hohenbereichs eine Relaminarisierung der Grenzschicht auf der
Platte 13 einsetzt. Allerdings kann keine Aussage dariiber gemacht werden, wie lange die
quasi-laminare Unterschicht erhalten bleibt bzw. ob sie auch bis zur Position des zweiten
Wérmeflusssensors (WFS-2) reicht.

1E-05

gE-06 - 1
, Flattes ~ —

Platte 13

- \] K WItS-2
6E-06 X

X
4E-06

| Relaminarisierung (K, > 2x1 0°)
2E-06

28 26 22 20

24
H [km]
Abbildung 4.10: Berechnete Beschleunigungsparaméfem Ubergang zwischeRlatte 5
undPlatte 13fur H = 28 km, H = 24 km und H = 20 km beia = 0°.
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

4.3.1 Allgemeines

Ziel dieses Abschnittes ist die gekoppelte Stromungs-Struktur-Rechnung zum Wiederein-
tritt von SHEFEX im Hohenbereich H = 60 — 20 km. Wie Abschnitt (S.B8ff.)
zur Abschétzung der Rechnerressourcen zeigt, handelt es sich dabei um umfangreiche Be-
rechnungen, da der untersuchte Wiedereintritt einer Flugzeit von ¢ = 23 s entspricht und
die Mess- und Flugdaten aller At = 0.05 s vorliegen. Daraus resultieren 460 Stromungs-
zustédnde, die berechnet werden miissen. Durch die Kopplung zwischen Struktur und
Stromung werden durchschnittlich zwei Kopplungsschleifen pro Stromungszustand beno-
tigt, wodurch sich die Gesamtanzahl der Berechnungszustande auf 920 verdoppelt. Geméafl
Savino et al. [88] kann aufgrund des grofien Verhéltnisses zwischen den charakteristi-
schen Zeiten der Stréomungsdynamik und des Thermalverhaltens der Struktur die Stro-
mung fiir jeden Flugpunkt als quasi-stationdr angenommen werden, wobei die Thermal-
rechnung transient erfolgen muss. Um der in Abschnitt (S. ff.) erldauterten
Anderung der Grenzschichtdicke withrend des Wiedereintritts gerecht zu werden, kommen
fiir die Stromungsberechnungen drei Berechnungsnetze mit unterschiedlichen Prismen-
schichten zum Einsatz. Gleichsam werden fiir diese Netze bzw. Hohenbereiche gemittelte
Sensoriiberstéande gemifl den Untersuchungen in Abschnitt B.3.T.1] (S. 64 ff.) angenom-
men. Fiir die Turbulenzmodellierung wird das k-w—Modell von Wilcox [109] verwendet,
da in anderen Arbeiten wie von Hinderks [44] und Coakley et al. [24] bei vergleich-
baren Stromungsbedingungen wie bei SHEFEX die besten Ubereinstimmungen mit den
Messungen erzielt werden konnten.

4.3.2 Vergleich zwischen Berechnungs- und Flugmessdaten

Der Vergleich der experimentellen und numerischen Daten bezieht sich auf den Ober-
flichendruck, die Warmestromdichte, die Oberflichentemperatur der Warmeflusssensoren
und die TPS-Temperatur. Fiir die Gegeniiberstellung der Ergebnisse werden die im Ab-
schnitt B4 (S. BAff.) zusammengefassten Toleranzen in Form von sogenannten Fehlerbal-
ken beriicksichtigt. Darin enthalten sind demnach alle Unsicherheiten und messbedingte
Ungenauigkeiten, die im Rahmen einer globalen Abschitzung identifiziert werden konn-
ten. Im Wesentlichen sind die Messungen entlang der Unterseite (Platte 5, 13 und 22) von
SHEFEX durchgefiihrt worden, da dort beziiglich der Stromungsphénomene der relevante
Bereich vorliegt. Insofern wird sich bei der Auswertung auf diese drei Platten konzentriert.
Allerdings findet fiir jede gemessene Grofie eine Beschrankung auf einen Sensor pro Plat-
te statt, um den Datenumfang noch anschaulich darstellen zu kénnen. Die ausgewéhlten
Sensoren fiir den Vergleich mit den experimentellen Ergebnissen sind in Abbildung E.TT]
gekennzeichnet. Demnach werden zwolf unterschiedliche Messwerte betrachtet.
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

Wie im Abschnitt 271 (S. B3 ff.) bereits
beschrieben, lasst sich fiir die Platte 13
nicht zuverléssig zeigen, welchen Zustand

die Grenzschicht wihrend des Wiederein- Platte 5

tritts hat, weswegen im Hohenbereich H <
28 km sowohl fiir eine laminare als auch fiir
eine turbulente Grenzschicht numerische
Berechnungen durchgefiihrt werden. Folg-

lich liegen im unteren Hohenbereich zwei
= @

Datensétze zur Verfiigung, die beide in den Platte 13

Vergleich mit den experimentellen Ergeb-
nissen einbezogen werden. Die Darstellung

aller Diagramme ist so gewahlt, dass auf
der Abszisse die Wiedereintrittshohe, be-
ginnend bei H = 60 km und endend bei
H = 20 km, aufgetragen ist. Entlang der

C e
Ce

Platte 22

Ordinate sind die absoluten Werte der je- - o B

weiligen physikalischen Grofle dargestellt.

‘ ‘ ‘ ' Unterseite
Abschliefend sei darauf hingewiesen, dass = Drucksensor
die Ordinaten der Diagramme fiir die ein- ® Warmeflusssensor
zelnen Sensoren nicht durchgéngig die glei- = RTS - Thermoelement (WFS)

che Achsenaufteilung besitzen. Der Grund = Mantelthermoelement (TPS)

hierfiir ist in den stark variierenden Wer- Abbildung 4.11: Sensorenauswahl.
tebereiche zu sehen. Eine Ausrichtung auf
die maximal vorkommenden Werte (Platte 5 und 22) wiirde zu Informationsverlusten bei

den relativ kleinen Messgrofien der Platte 13 fiihren.

4.3.2.1 Oberflichendruck

Der Oberflichendruck wurde von acht Drucksensoren gemessen, wobei einer auf der Ober-
seite und die restlichen entlang der Fahrzeugunterseite positioniert waren. Ein Problem
der Drucksensoren ist darin zu sehen, dass die Sensoren erst ab H ~ 38 km zuverléssige
Daten liefern, vgl. Abschnitt B4 (S. B2 ff.). Im Hoéhenbereich dariiber ist die Sensorsen-
sitivitdt zu gering bzw. der Messfehler zu grofl, um belastbare Messergebnisse zu erzeugen.
Allerdings fallt dieser Effekt bei einer ganzheitlichen Betrachtung der Trajektorie nicht
unmittelbar auf, da das Druckniveau zum Auswertungsende um ein Vielfaches grofier
ist als zu Beginn bei sehr geringen atmosphérischen Driicken. Der Vergleich zwischen
den experimentellen und numerischen Daten kann der Abbildung entnommen
werden. Aus dem Verlauf der Druckwerte lidsst sich zunéchst die Taumelbewegung des
Korpers wahrend der Wiedereintrittsphase erkennen. Besonders die Anstellwinkelvariati-
on geht mit einer nennenswerten Druckédnderung einher, vgl. Abschnitt (S. @3 ft.).
Fiir alle drei Messpositionen kann eine annihernde Ubereinstimmung zwischen Experi-
ment und Numerik festgestellt werden. Im oberen Hohenbereich kommt es aufgrund der
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Abbildung 4.12: Vergleich des statischen Druckes aus Experiment und Numeri
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

bereits beschriebenen geringen Sensorsensitivitit zu gewissen Abweichungen. Aulerdem
nimmt mit abnehmender Flughche der Anstellwinkeleinfluss stark zu, so dass selbst kleine
Anderungen bedeutend fiir die Druckverteilung sind. Ein weiteres Ergebnis der Berech-
nungen ist, dass sich der statische Druck auf der Korperoberfliche vom Zustand der
Grenzschicht (laminar/turbulent) weitgehend unabhéngig erweist (nicht ersichtlich aus
Abbildung H.T2)). Es zeigt sich, dass sowohl die Verdringungsdicke der laminaren als
auch turbulenten Grenzschicht einen geringen Einfluss auf die Druckverteilung am Kérper
hat. Zusammenfassend lésst sich festhalten, dass die Ergebnisse zur Druckverteilung die
Grundbasis fiir alle anderen folgenden Untersuchungen und Auswertungen liefern. Bei
der gegebenen Ubereinstimmung der Oberflichendriicke kann davon ausgegangen werden
kann, dass die aerodynamischen Randbedingungen wie Anstromwinkel und Wiederein-
trittsgeschwindigkeit korrekt ermittelt bzw. erfasst worden sind. Somit ist eine der wich-
tigsten Grundvoraussetzungen, die Kenntnis der Flugbedingungen, zur Auswertung des
SHEFEX-Experimentes erfiillt und belegt.

4.3.2.2 Waiarmestromdichte

Die Berechnung der Warmestromdichte ist im Vergleich zur Ermittlung der Druckvertei-
lung, die wie bereits angedeutet mit vereinfachten Eulerrechnungen® gewonnen werden
kann, deutlich anspruchsvoller. Fiir die korrekte Berechnung des Warmestroms sind Fak-
toren wie die Wandtemperatur sowie die Turbulenzmodellierung in der Grenzschicht be-
deutsam. Erstere von beiden ergibt sich aus der Strukturrechnung mit ANSYS und héngt
wiederum entscheidend von dem verwendeten Thermalmodell ab. Durch die Abhéngigkeit
von der Wandtemperatur setzen sich Berechnungsfehler bis zum Trajektorienende fort. In-
sofern kann die Warmestromdichte im Gegensatz zum Oberflichendruck nicht fiir jeden
beliebigen Flugzustand unabhéngig ermittelt werden, sondern nur aus einer gekoppel-
ten ganzheitlichen Betrachtung. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung aufge-
tragen. Trotz der relativ groflen Unsicherheiten gemiafi Abschnitt B4 (S. ff.) und
dem eingangs beschriebenen gekoppelten System aus Strémung und Struktur kann fiir
alle Wirmeflusssensoren eine Ubereinstimmung zwischen Experiment und Numerik er-
zielt werden. Fiir den oszillierenden Verlauf der Warmestromdichte gilt analog zu den
Druckwerten, dass dieser aus der Taumelbewegung das Fahrzeugs herriihrt. Gleichsam
verursacht die Transition eine deutliche Zunahme des Warmestroms, wie es vor allem an
der Platte 5 im Hohenbereich H ~ 28 — 25 km zu beobachten ist. Aber auch auf der Ram-
pe (Platte 22) konnen abhéngig vom Anstellwinkel Transitionseffekte im Hohenbereich
H ~ 37 — 28 km festgestellt werden. Die kleineren durch die Numerik zu hoch berechne-
ten Spitzen in der Warmestromdichte an der Platte 13 im Hohenbereich H ~ 50 — 33 km
weisen auf lokale Abloseerscheinungen an den herausragenden Wérmeflusssensoren hin.

Der Grenzschichtzustand der Platte 13 konnte im Abschnitt EZT (S. ff.) nicht
eindeutig abgeschétzt werden, weshalb innerhalb des kritischen Hohenbereichs fiir beide
Zustiande (laminar/turbulent) Berechnungen durchgefiihrt wurden. Die Ergebnisse hier-

3Die Euler-Gleichungen ergeben sich aus den Navier-Stokes-Gleichungen unter Vernachlissigung aller
Reibungsterme.
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Abbildung 4.13: Vergleich der Warmestromdichte aus Experiment und Numeri
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

zu sind in einer Detailansicht in Abbildung H.T4l dargestellt, woraus ersichtlich wird,
dass prinzipiell sowohl der laminare als auch der turbulente Grenzschichtzustand moglich
ist, da beide innerhalb der Unsicherheitsangaben (Fehlerbalken) liegen. Da sich allerdings
die experimentellen Werte in etwa zwischen den numerischen Berechnungen der beiden
Grenzschichtzustédnde ergeben, deuten die Ergebnisse auf einen transitionellen Grenz-
schichtzustand hin, vgl. Abbildung (S. B)) zur Turbulenzentstehung.
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I N L LY L L
- i
-
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\ /1 1‘!
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—0—— Experiment
Numerik (turbulent)
................. Numerik (laminar)

Abbildung 4.14: Detailansicht der Warmestromdichte fi#FS-2auf Platte 13

Eine Beeinflussung der Rampenstromung ( Platte 22) durch den Grenzschichttyp im Vor-
feld (Platte 13) kann nicht festgestellt werden, da die numerischen Ergebnisse auf der
Rampe fiir beide Fille nahezu identisch sind. Abschlieend sei darauf hingewiesen, dass
der erste Warmeflusssensor WFS-1 in der Platte 5 zum Schluss der Trajektorie (ab
H =~ 22) unphysikalische Werte geliefert hat, die hier nicht gezeigt sind. Insofern muss ab
dieser Hohe von einer Beschddigung des Sensors ausgegangen werden. Dies wird dadurch
bestiitigt, dass die Sensoren bis zu einer Wirmelast von ¢ = 1 MW /m? ausgelegt sind,
wobei diese zur besagten Hohe am WFES-1 erreicht wird.

4.3.2.3 Oberflaichentemperatur der Wiarmeflusssensoren

Die Gegeniiberstellung der experimentellen und numerischen Temperaturverldufe an der
Oberfléche der drei untersuchten Warmeflusssensoren kann Abbildung B.T5l entnommen
werden.

Die Ermittlung der Wérmestromdichte beruht auf einer Differenzmessung zweier Tem-
peraturen, womit auch die Oberflachentemperatur der Warmeflusssensoren als vergleich-
bare Grofle zur Verfiigung steht. Prinzipiell gilt hier das gleiche Problem, wie fiir die
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Abbildung 4.15: Vergleich der Sensoroberflachentemperatur aus ExpetiomenNumerik.
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Wirmestromberechnung geschildert, wonach eine Abhéngigkeit zwischen Struktur und
Stromung gegeben ist, die zur Fortpflanzung von Berechnungsfehlern fithrt. Aufgrund der
hohen Wirmekapazitat und Warmeleitung der Sensoren bleiben diese wiahrend der Wie-
dereintrittsphase im Vergleich zum TPS auf einem relativ niedrigen Temperaturniveau.
Dies ist auch ein Grund dafiir, weshalb den Kurvenverldufen nur bedingt die Taumelbe-
wegung des Fahrzeugs wahrend des Wiedereintritts entnehmbar ist. Die Ergebnisse der
experimentellen und numerischen Temperaturverteilung korrespondiert mit dem Verlauf
der Wérmestromdichte. Vor allem fiir die Sensoren in der vordersten und hintersten Platte
sind die Temperaturabweichungen gering. Selbst fiir die Platte 13 liegen die Temperaturen
bei laminarer und turbulenter Grenzschicht iiberwiegend im Unsicherheitsbereich. Aller-
dings zeigt sich besonders fiir diesen Sensor ( WF'S-2) das Problem der aufsummierten Feh-
ler. Oberhalb der Flughthe von H ~ 28 km nimmt die berechnete Oberflachentemperatur
im Vergleich zum Experiment nahzu konstant mit gleichem Fehler zu. Wenn dieser Fehler
(ca. ATogkm ~ 3 K bzw. ATsgkm ~ 1%) im Hohenbereich zwischen H ~ 28 — 20 km
korrigiert wird, liefert die turbulente Grenzschicht fiir die Platte 13 im Vergleich zur Be-
rechnung mit der laminaren Grenzschicht die bessere Temperaturiibereinstimmung mit
dem Experiment. Dies wird durch den in Abbildung gezeigten Gradientenverlauf
der Temperatur %—? prinzipiell bestatigt.
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Abbildung 4.16: Temperaturgradienten fWFS-2derPlatte 13

Allerdings zeigt sich auch, dass im Fall negativer Anstellwinkel Temperaturgradienten fol-
gen, die eher mit der laminaren Grenzschicht iibereinstimmen. Demnach kann hier die bei
der Auswertung der spezifischen Warmestrome gemachte Annahme einer transitionellen
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

Grenzschicht der Platte 13 mit einer eventuellen zeitweiligen Relaminarisierung geméfl
den Untersuchungen im Abschnitt (S.[@3 ff.) bestétigt werden.

4.3.2.4 TPS-Temperatur

Die letzte in den Vergleich zwischen Experiment und Numerik einbezogene Grofle ist
die TPS-Temperatur der Keramikplatten. Auch sie lédsst sich nur durch die Kopplung aus
Struktur und Stréomung zeitgenau ermitteln. Die entsprechenden Temperaturverlaufe sind
in den Diagrammen der Abbildung BT7] aufgetragen. Im Gegensatz zu den bisher ge-
zeigten Grofen (Druck, Wéarmestromdichte und zum Teil auch die Oberflichentemperatur
der Wirmeflusssensoren) spiegeln sich in den TPS-Temperaturen keine Anderungen der
Anstromungswinkel und Grenzschichtzustéinde wider. Dies ist durch die im Inneren der
Struktur gelegenen Messpositionen erklarbar. Auflerdem muss davon ausgegangen werden,
dass die eigentliche Temperatur in der Mitte der Keramik im Flug deutlich hoher war, da
gemif den Untersuchungen in Abschnitt B33 (S. [ ff.) der bei der Integration der
Mantelthermoelemente verwendete Klebstoff einen thermischen Widerstand verursacht,
der zu einer reduzierten Temperaturmessung fiihrt. Innerhalb des Thermalmodells fiir die
Strukturrechnungen ist ebenso eine Klebstoffschicht beriicksichtigt, so dass die gezeigten
Temperaturen im genaueren Sinn nicht der Keramikmitte, sondern der darin befindlichen
Klebstoffschicht entsprechen. Die Unterschiede zwischen der Klebstoff- und Keramiktem-
peratur in der Mitte und an der Auflenseite konnen der Abbildung (S. [[3) und
Abbildung (S.[[¥) entnommen werden.

Was die Ubereinstimmung der experimentellen und numerischen Ergebnisse der gekop-
pelten Stromungs-Struktur-Rechnungen betrifft, so sind auch hier geringe Abweichungen
gegeben. Im Besondern kann der Grenzschichtzustand der Platte 13 mit Hilfe der TPS-
Temperatur besser identifiziert werden. Die Temperaturverlaufe zeigen, dass die Grenz-
schicht im kritischen Hohenbereich (H ~ 28 — 20 km) als iiberwiegend transitionell bzw.
turbulent angesehen werden kann, da nur so eine Ubereinstimmung mit den Messungen
erzielt wird.
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Abbildung 4.17: Vergleich der TPS-Temperatur aus Experiment und Numerik.
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

4.3.3 Numerische Oberflichenergebnisse

Im vorangestellten Abschnitt (S.MAff.) werden die Ergebnisse ausgewéhlter Mess-
positionen auf der Fahrzeugunterseite iiber die gesamte untersuchte Wiedereintrittstrajek-
torie ausgewertet. Da im Vergleich zwischen den Messungen und Berechnungen auch fiir
die hier nicht gezeigten Sensoren eine Ubereinstimmung erzielt werden kann, deutet dies
darauf hin, dass die numerischen Ergebnisse belastbar sind und somit auch eine ganzheit-
liche Betrachtung des Fahrzeugs moglich ist. Insofern werden in diesem Abschnitt die sich
auf der Korperoberfldche zum Ende der Trajektorie (H = 20 km) aus den numerischen Be-
rechnungen ergebenden Druck-, Temperatur- und Warmestromdichteverteilungen darge-
stellt. Die Ergebnisse konnen der Abbildung als Absolutwerte entnommen werden.
Die Stromungsbedingungen lauten in diesem Fall: Ma = 6.2, « = —1° und 3 = 1°, wobei
der Grenzschichtzustand als turbulent angenommen ist. Mit den drei Oberflachenwerten
kann identifiziert werden, welche Platten des TPS wéhrend des Wiedereintritts hohen
aerodynamischen und thermischen Lasten ausgesetzt waren. So ist erwartungsgeméafl das
erste Segment mit der spitzen Vorderkante am hochsten belastet. Aber auch auf der Ram-
pe (Platte 22) und den beiden seitlichen Platten 12 und 1/ werden hohere Werte erreicht.
Das restliche TPS und hier vor allem die Platte 13 sowie die iibrigen Platten des dritten
Segmentes sind beziiglich ihrer Belastung als unkritisch zu bewerten. Bei ihnen bleiben
die Oberflichentemperaturen unterhalb von 500 K, was auf den geringen Warmeeintrag
(Gmaz ~ 250 kW /m?) zuriickgefiihrt werden kann. Ebenso sind die Drucklasten im Ver-
gleich zum ersten Segment gering (pma. =~ 10 kPa).

Die Oberflichenlosung auf der vorderen unteren Platte kann in erster Naherung als
zweidimensional angesehen werden. Dahingegen sind die Ergebnisse vor allem auf der
Rampe durchgehend dreidimensional. Hier machen sich selbst kleine Schiebewinkel als
asymmetrische Oberflichenverteilungen bemerkbar, sieche Abbildung Aufler-
dem spiegelt sich auf der Rampe die durch das erste und zweite Segment beeinflusste
Stromungstopologie wider. Die Oberflichentemperatur in Abbildung zeigt die
unterschiedliche Aufheizung zwischen den TPS-Platten und den Warmeflusssensoren, wo-
bei letztere geringere Temperaturen aufweisen. Ebenso ist zu erkennen, dass die Warme-
flusssensoren als Wirmesenke wirken, wodurch die unmittelbaren TPS-Temperaturen in
Sensorndhe reduziert werden. Aus der Verteilung der Wirmestromdichte in Abbild-
ung sind die im Abschnitt (S. B8 ff.) beschriebenen Folgen der Sen-
soriiberstdnde zu erkennen, wonach an der Vorderkante der Warmeflusssensoren Extrem-
werte auftreten, die in ihrer Grofenordnung mit der Warmestromdichte an der spitzen
Kérpernase vergleichbar sind (Gspir.e & 6.8 MW/m? < qwrs.; ~ 5.1 MW /m?).

Zusammenfassend bleibt zu sagen, dass die aero- und thermodynamischen Lasten am
Fahrzeug als moderat angesehen werden konnen, da die zuléssigen Keramiktemperaturen
und strukturmechanischen Grenzwerte nicht iiberschritten werden. Allerdings stellt die
Korpervorderkante einen kritischen Bereich dar, weshalb im folgenden Abschnitt E.3.4]
(S.[[I4 ff.) weiterfithrende Untersuchungen zum Aufheizverhalten der Spitze folgen.
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Abbildung 4.18: Numerische OberflachenergebnisseAn = 20km bei Ma = 6.2,
a = —1°, 6 = 1° und turbulente Grenzschicht.
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4.3.4 Aufheizung der Spitze

Abschlieflend soll das Aufheizverhalten der Vorderkante von SHEFEX mit dem ange-
nommenen Nasenradius von Ry = 0.2 mm wahrend der Wiedereintrittsphase untersucht
werden. Hierzu gibt es keine Messwerte, die in die Auswertung einbezogen werden kénnen,
weshalb auf die numerischen Ergebnisse Bezug genommen wird. Dabei wird wie im Ab-
schnitt (S. ff.) vorausgesetzt, dass die im Vergleich zwischen Experiment und
Numerik gezeigte Ubereinstimmung fiir den gesamten Kérper zutreffend sind. Eine gewis-
se Einschrankung beziiglich der Genauigkeit der numerischen Ergebnisse im Nasenbereich
konnte allerdings im Abschnitt (S. ff.) aufgezeigt werden. Diese resultiert
aus der vereinfachten Stromungsberechnung, bei der keine Realgaseffekte beriicksichtigt
werden. Daraus ergab sich eine Temperaturabweichung im Staupunkt von ca. 9%, die bei
den hier gemachten Darstellungen beachtet werden muss.

In Abbildung sind die Stromungstemperaturen unmittelbar vor der Spitze (hin-
ter dem Stof) und die Strukturtemperatur in der Spitze entlang der Wiedereintrittshéhe
dargestellt. Aufgrund der relativ konstanten Anstrémmachzahl ist die Stromungstempera-
tur im Staupunkt verhaltnisméBig gleichbleibend zwischen 1470 K und 1700 K, was sich
mit den Stoflbeziehungen fiir den senkrechten Verdichtungsstof3

T, 2k(k—1)

= Md? 4.6

bestatigen lasst. Zum Flugende ist die unmittelbare Vorderkante anndhernd so heify wie
die Stromung im Staupunkt. Die Gesamtwérmebilanz ist in einem Gleichgewicht aus zu-
gefiithrter konvektiver (dx), abgestrahlter (¢s) und nach innen abgeleiteter (¢,) Wéarme-
energie und lasst sich als Gleichung formulieren zu:

ik =qr+dqs . (4.7)

Dabei ist der Warmestrom durch Wéarmeleitung deutlich grofler als der abgestrahlte
Wiérmestrom. Im gezeigten Fall (H = 20 km) betrigt die konvektive Warmestromdichte
an der Vorderkante ¢ ~ 6.8 MW /m?, wobei s ~ 0.3 MW /m? abgestrahlt und der
restliche Anteil (¢, ~ 6.5 MW /m?) in das Strukturinnere abgeleitet werden. Erginzend
hierzu zeigt Abbildung fiir die Flughohe H = 20 km eine Konturdarstellung
der Temperaturen im Stromungsfeld und in der Struktur. Anhand der Vektoren im Struk-
turschnitt lassen sich der Warmefluss durch Warmeleitung und die damit einhergehenden
Temperaturgradienten erkennen. Daraus wird auflerdem ersichtlich, dass die Aufheizung
im Inneren der Spitze relativ gering ist, was auf die moderaten Wiedereintrittsbeding-
ungen (Ma = 6) zuriickzufiihren ist.

In diesem Zusammenhang sei darauf hingewiesen, dass bei sehr hohen Wiedereintrittsge-
schwindigkeiten im Staupunkt Temperaturen entstehen, die zu weiteren Effekten fithren.
Einer dieser Phénomene ist die Ablation, bei der die Struktur schmilzt und anschlieend
verbrennt bzw. verdampft. Die dabei aufgenommene Warmestromdichte ¢4 reduziert ent-
sprechend den Gesamtwéarmeeintrag in die Struktur. Auf der anderen Seite kann ein stark
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erhitztes Gas neben dem konvektiven Warmestrom eine Warmestrahlung auf die Struktur
verursachen, die als zusétzliche Warmeenergie in die Struktur eingeht. Die vollstédndige
Wairmebilanz ergibt sich dann zu:

gk +ds=qr+ds+da - (4.8)
—_——  —/
Stromung Struktur

Allerdings ist die Gasstrahlung laut Anderson [3] fiir Luft erst ab Gastemperaturen groier
10000 K bedeutsam.

Anhand der hier gezeigten Ergebnisse wird die Problematik scharfkantiger Wiederein-
trittsfahrzeuge an der Vorderkante veranschaulicht. Die spitze Korpernase erreicht nach
einer relativ kurzen Flugzeit einen im Vergleich zur restlichen TPS-Temperatur hohen
Wert, der mit abnehmendem Nasenradius zunimmt. Der Hintergrund hierfiir ist der ge-
ringe Stofabstand zum Korper, der sich laut Oertel jr. [77] fiir Hyperschallstromungen
mit der durch experimentelle Ergebnisse korrelierten Gleichung (9] bestimmen lésst.

Ostos = R 0.143 ¢@24/MeD) (4.9)

Damit ergibt sich fiir den untersuchten SHEFEX-Korper mit dem angenommen Nasen-
radius von Ry = 0.2mm bei einer Anstréommachzahl Ma; = 6.1 (H = 20 km) ein Sto-
abstand von lediglich gt & 0.03 mm. Vergleicht man diesen Wert mit den numerischen
Ergebnissen in Abbildung ELT9, so kann eine Ubereinstimmung festgestellt werden, ob-
gleich der sich aus den numerischen Berechnungen ergebende Abstand etwas grofler ist,
da hier von einem idealen Gas (keine Beriicksichtigung von Realgaseffekten) ausgegangen
wird, vgl. Abschnitt (S. B3 ).

In dem Bereich zwischen Bugstofl und Nasenspitze entsteht die maximale Gastemperatur,
die fiir ein ideales Gas mit Gleichung (E0) berechnet werden kann. Daraus wird ersichtlich,
dass die Gastemperatur hinter dem senkrechten Stof unabhéngig vom Nasenradius ist. Al-
lerdings zeigt Gleichung (BH), dass mit kleiner werdendem Nasenradius auch der Abstand
zwischen der StoBfront und der Korperspitze abnimmt, womit mehr Wirmeenergie iiber
die Grenzschicht in die Struktur geleitet werden kann. Dieses Phénomen und die damit
einhergehenden hohen thermischen Belastungen konnen als Hauptproblem scharfkantiger
Wiedereintrittsfahrzeuge angesehen werden.
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4.4 HEG-Untersuchungen

Zusétzlich zum Freiflugexperiment ist der SHEFEX-Vorkoper im Hochenthalpie- Kanal
Gottingen (HEG) des DLR experimentell untersucht worden. Dabei fanden insgesamt
zehn verschiedene Anstell- und Schiebewinkelvariationen bei konstanten Stromungsbe-
dingungen (Maso, Poos Poo UsW.) mit Wiederholungen der einzelnen Versuche statt. Eine
dieser Anstellbedingungen (o« = 3 = 0°) entspricht in etwa den Freiflugbedingungen bei
H=20km (o =0.3° und = 1.3°), so dass die HEG-Messungen auch mit den Berech-
nungen zum Flug verglichen werden sollen. Da eine detaillierte Auswertung aller Mess-
reihen den Rahmen dieser Arbeit sprengen wiirde, wird sich auf die Gegeniiberstellung
mit den Freiflugdaten beschrinkt. Eine umfassende Auswertung der HEG-Experimente
zu SHEFEX kann Martinez Schramm et al. [(()] entnommen werden.

4.4.1 Versuchsbeschreibung

Im Windkanal sind Messzeiten im Millisekundenbereich moglich. Die Grundfunktionsweise
beruht auf dem Stofrohrprinzip und ist in Abbildung schematisch dargestellt.

Ausgleichsbehalter
Messstrecke

Dise
Stossrohrverschluss
Trdge Masse Stossrohr

Hauptmembranstation

Kompressionsrohrverschluss

Kompressionsrohr

S ] % £
2 > Z s 3 ” s |
Kolbenstutzen S )
) I ) Y Leitwarte
Y 2
LA

Gleitlager

Gleitlager

Kolbenmanipulator

Gleitlager

‘/é\ ~__Kolbenlager

Abbildung 4.20: Hauptbestandteile d¢$EG, vgl. Martinez Schramm [69]: (1) Treibluft-
behalter, (2) Kompressionsrohr, (3) Hauptmembranstatd) Stol3rohr, (5) Stol3rohrverschluss,
(6) Duse, (7) Messstrecke, (8) Ausgleichsbehalter.
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Der Kolben wird durch den Treibluftbehélter (1) in das Kompressionsrohr (2) geschossen.
Dadurch wird das Gas im Rohr komprimiert bis die Edelstahlmembran in der Hauptmem-
branstation (3) birst und das Gas im Stofrohr (4) schlagartig beschleunigt bzw. ebenso
komprimiert. AnschlieBend platzt auch die am Stofirohrverschluss (5) befindliche Kunst-
stoffmembran, wodurch die heifie und komprimierte Gasstromung in der Uberschalldiise
(6) auf Hyperschallgeschwindigkeiten beschleunigt wird. In der Messstrecke (7) erfolgt
schliefflich die Umstréomung mit dem Versuchskoérper und dessen Vermessung. Abschlie-
Bend stromt das Gas in den Ausgleichsbehélter (8), der zur Volumenvergroferung der
Anlage dient. Fiir eine detaillierte Beschreibung der Funktionsweise des HEG sei auf
Martinez Schramm [69] verwiesen. Die Versuchsbedingungen sind in Tabelle auf-
gefiihrt.

Tabelle 4.2: HEG- und Versuchsbedingungen.

Machzahl Mas 5.98
Geschwindigkeit Uso 1750m/s
Druck Poo 20.1 kPa
Temperatur Two 214 K
Dichte Poo | 0.327kg/m?
Modelltemperatur Tw 300 K
Anstell- und Schiebewinkel a/f 0°
Reservoirdruck Po 370 bar
Reservoirtemperatur Ty 1644 K
Reservoirenthalpie ho 1.76 M J/kg
Druck im Staupunkt D2 9.39 bar
Wirmestromdichte im Staupunkt | ¢z 5 MW /m?

Fiir eine Gegeniiberstellung der HEG- und Freiflugergebnisse gilt es zunéchst die stro-
mungsmechanische Ahnlichkeit zwischen den HEG- und den Freiflugbedingungen bei H =
20 km zu untersuchen. Hierfiir werden neben der Anstréommachzahl und der iiber die
Korperlange ermittelten Reynoldszahl der Chapman-Rubesin-Parameter C'R mit

CR — Pw Hbw (4.10)
Poo Moo

verglichen. Da der C'R-Parameter einen lokalen Wert darstellt, wird in Abbildung H.2T]
eine Gegeniiberstellung entlang der Fahrzeugunterseite in der Ndhe der Warmeflusssen-
soren durchgefiihrt, wobei die Wandwerte py, und py aus numerischen Berechnungen ge-
wonnen sind. Die Gegeniiberstellung des Parameters zeigt, dass nennenswerte Unterschie-
de im ersten und dritten Segment des Korpers auftreten. Ein entscheidender Unterschied
zwischen HEG-Experiment und Freiflug ist in der unterschiedlichen Wandtemperatur der
Korper zu sehen. So kann bei dem Windkanalversuch von einer konstanten Wandtempe-
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Abbildung 4.21: Berechnungsergebnisse zum Chapman-Rubesin-Pararietentlang der
dargestellten Auswertungslinie auf der Fahrzeugunterfiéi die HEG- und Freiflugbedingun-
gen.

ratur (T = 300 K) ausgegangen werden, da die Stromungszeit im Bereich einiger Mil-
lisekunden liegt, bei der keine relevante Erwdrmung des massiven Stahlmodells erfolgt.
Im Gegensatz dazu unterlag der Korper im Freiflug einer Aufheizung, die aus den Wie-
dereintrittsbedingungen (Anderung der Anstrémung, Ablosungen, Transitionsvorginge
usw.) hervorgeht. Somit variieren Viskositdt und Dichte in der Kérpergrenzschicht, wo-
mit auch der Reibungsbeiwert und der Wérmeiibergang beeinflusst werden. Aulerdem
wirkt sich die Wandtemperatur direkt auf die sich ergebende Wérmestromdichte aus,
vgl. Gleichung (BIX) (S. 7). Die thermische Randbedingung der numerischen Berech-
nungen entspricht der ersten Art (Dirichlet), wobei bei den Windkanalberechnungen als
Wandtemperatur konstant 300 K und bei der Freiflugberechnung eine aus der Strémungs-
Struktur-Rechnungen bei H = 20 km resultierende Verteilung vorgegeben werden.

In Tabelle sind die Ahnlichkeitsparameter des HEG-Experimentes und des Freiflug-
experimentes bei H = 20 km zusammengefasst. Daraus wird ersichtlich, dass im HEG
keine absolute Ahnlichkeit im Vergleich zum Freiflug realisiert werden konnte. Folglich
ergeben sich bei den untersuchten Stromungsparameter Unterschiede von bis zu maximal
31 %, die beim Vergleich mit den Flugdaten beriicksichtigt werden miissen.

4Dieser maximale Unterschied beschrinkt sich auf die Nasenspitze.
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Tabelle 4.3: Stromungsparameter und Randbedingungen beim HEG-Exeetund Freiflug
(H = 20 km).

Parameter HEG Freiflug (H = 20km) | Abweichung vom Flugpunkt
Maso [] 6.0 6.2 3%

Re [-] | 11.4-10° 9.4-10° 21%

CR [-] siche Abbildung H.2T] max. 31 %

Ty K] 300 310-1600 (max. 81 %)

Abschlieflend sei angemerkt, dass bei Dissoziationseffekten in der Stromung auBerdem
der bindre Skalierungsfaktor, der sich aus dem Produkt aus Gasdichte und Bezugslédnge
(poo L) ergibt, betrachtet werden muss. Da jedoch im untersuchten Stromungsfall die
Stromungstemperatur zu gering ist, um Dissoziationseffekten hervorzurufen, bleibt der
binédre Skalierungsfaktor unberiicksichtigt.

4.4.2 Vergleich zwischen Berechnungs- und HEG-Messdaten

Fiir die Auswertung der Messergebnisse vom Windkanal werden die normierten Druck-
und Wirmestromdichteverteilungen mit den numerischen Ergebnissen zu den Windka-
nal- und zu den Freiflugbedingungen in H = 20 km verglichen. Insofern werden Daten
aus drei verschiedenen Quellen betrachtet. Aufgrund der unterschiedlichen Wandtempe-
raturen beim Windkanalversuch und Freiflug werden bei der Warmestromdichte nicht
die absoluten Verhéltnisse, sondern die Gradienten 2= (¢/d2) (z - Korperléngsachse) auf-
getragen. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung dargestellt. Die Auswertung
erfolgt fiir beide Groflen entlang der Fahrzeugunterseite, wobei die Warmeflusssensoren
in der Symmetrieebene und die Drucksensoren etwas versetzt davon liegen. Fiir die Druck-
verteilungen kann eine Ubereinstimmung sowohl zwischen den Windkanalmessungen und
-berechnungen als auch zwischen den Ergebnissen zum Flugpunkt festgestellt werden. Die
Abweichungen liegen innerhalb der experimentellen und numerischen Unsicherheiten. Die
Gradienten der normierten Wérmestromdichte spiegeln zunédchst die Warmestromspitzen
an den Kanten des Korpers wider. Zusétzlich entstehen bei den Berechnungen zum Frei-
flug an den Sensoren aufgrund der Sensoreniiberstéinde Spitzen im Gradientenverlauf,
siehe auch Abbildung B.I7 (S. BH). Bis auf den Messwert bei L/L,.; ~ 0.42 ist auch
fiir die Gradienten der normierten Warmestromdichte trotz der unterschiedlichen Wand-
temperaturen eine Ubereinstimmung zwischen allen drei Datenquellen gegeben. Mit den
Windkanalversuchen konnten somit die Flugmessdaten und die nunerischen Ergebnisse
bestétigt werden.
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Kapitel 5

Orbitaler Wiedereintritt mit einem
facettierten Fahrzeug

5.1 Allgemeines zum Wiedereintritt

Ziel dieses Kapitels ist die aerothermodynamische Untersuchung eines facettierten Fahr-
zeugs unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen, wie sie z.B. bei der Riickkehr von der
Internationalen Raumstation auftreten. Als Ergebnis sollen primér die maximalen thermi-
schen Lasten auf ein facettiertes Fahrzeug wiahrend des Wiedereintritts identifiziert und
eine Aussage zu dessen Einsetzbarkeit unter aerothermodynamischen Gesichtspunkten ge-
macht werden. Hierzu wurde im Rahmen des vom DLR initiierten Projektes Returnable
EXperiments in Space — Free Flyer (REX — Free Flyer) unterschiedliche facettierte Hoch-
auftriebfahrzeuge entworfen, desen Eigenschaften unter systemanalytischen und aerody-
namischen Aspekten untersucht werden. Gleichsam soll die daraus resultierende Fahr-
zeugform als Vorkorper im SHEFEX-III-Flugexperiment zum Einsatz kommen.

Die Grundidee solcher Hochauftriebskonfigurationen ist geméfl Longo [64], moglichst viel
kinetische Energie in groflen Hohen bei geringer atmosphérischer Dichte abzubauen, um
mit einer reduzierten Machzahl in die dichte Atmosphére mit kleinen Anstellwinkeln ein-
zutreten. Die bei der Abbremsung aus der kinetischen Energie gewandelte Wérmeenergie
soll moglichst in der Stromung verbleiben und nicht auf den Kérper iibertragen werden. Je
grofler die Atmosphérendichte ist, desto stérker sind die Reibungseffekte und mit ihnen der
Wiérmeeintrag. Dies erkléart, weshalb mdoglichst viel Geschwindigkeitsenergie bei geringer
Dichte abgebaut werden soll. Die Umwandlung von kinetischer Energie in Warmeenergie
ist mit c
~ Wk .

d@ =~ p——— - dEgin (5.1)
beschriebbar, wobei der Reibungsanteil des Widerstandsbeiwertes ¢y, moglichst kleiner
als der Druckanteil des Widerstandsbeiwertes cyy,, sein sollte. Dies wird durch einen grofien
Anstellwinkel realisiert. Da allerdings auch der aerodynamische Widerstand mit zuneh-
mender Hohe abnimmt, ben6tigt der Abbremsungsvorgang in groffen Hohen léingere Zeit,
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5.1 Allgemeines zum Wiedereintritt

weshalb das Fahrzeug auch einen hohen Auftrieb besitzen muss, damit einer zu schnellen
Reduzierung der Flughthe entgegengewirkt werden kann. Die dabei untersuchten Kon-
figurationsvarianten sind in Kopp et al. [56] vorgestellt. Als giinstigste Variante ergibt
sich die in Abbildung BTl gezeigte Fahrzeugform, wobei dieser Eigenentwurf in Dietlein
und Kopp [26] sowie Sippel et al. [95] néher beschrieben wird.

z Y

Abbildung 5.1: Eigenentwurf des Hochauftriebfahrzeugs fur den orhitd\éedereintritt.

Das gezeigte Fahrzeug besitzt die GrundabmaBe 3.36 x 2.22 x 1.05m? und wird im Fol-
genden unter aerothermodynamischen Aspekten ndher untersucht. Hierzu sind innerhalb
des Projekts REX — Free Flyer auch unterschiedliche Wiedereintrittsbahnen untersucht
worden, vgl. Kopp et al. [A6]. Dabei hat sich folgender kritischer Flugpunkt fiir den
Wiedereintritt herauskristallisiert, auf den sich die folgenden Berechnungen beziehen:

o Ma =22

V=06.5km/s

H =69.5km (poo =5 Paund T, =219 K)

e o —10°

Bei diesen Wiedereintrittsbedingungen kann nicht mehr von einem idealen Gas ausgegan-
gen werden, sondern es miissen Realgaseffekte Beriicksichtigung finden. Aufgrunddessen
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

wird die Luft als ein Gemisch aus Ny, Oy, NO, N und O modelliert. Zu den numeri-
schen Modellierungsdetails sei auf die Arbeit von Hannemann [41] verwiesen. Die hohen
Temperaturen verursachen Dissoziationseffekte, so dass atomarer Sauerstoff und Stick-
stoff entstehen. Durch die Dissoziation wird thermische Energie in Reaktionsenergie um-
gewandelt, wodurch die Temperatur in der Stromung zunéchst reduziert wird. Wie in
Abschnitt (S. BII ff.) erlautert, sind im Fall einer Nichtgleichgewichtsstromung
die Nichtgleichgewichtsterme sehr reaktiv, wobei besonders in Oberflachenndhe aufgrund
der geringen Stromungsgeschwindigkeiten die Verweilzeiten der einzelnen Atome und Mo-
lekiile relativ grof} sind, womit es verstiarkt zur Rekombination kommen kann. Dabei wird
thermische Energie freigesetzt, die als zusitzliche Warmeenergie in den Korper eingeht.
Allerdings wird der als Oberflichenkatalyse bezeichnete Effekt durch die Wahl von nicht-
bzw. schwachkatalytischer Materialien wie C/C-SiC eingeschréinkt.

Folglich ist eine Gleichgewichtsmodellierung im Gegensatz zur Nichtgleichgewichtsmodel-
lierung die konservativere Variante, die zur Detektierung der maximal zu erwartenden
Stromungs- und Strukturtemperaturen geeignet ist, da keine thermische Energie in Reak-
tionsenergie gebunden wird und die resultierenden Wandtemperaturen hoher sind. Dies
wird durch die Arbeiten von Briick et al. [T9] bestétigt, in der die X —38-Konfiguration
bei Ma = 25 in H = 73 km als Gleichgewichts- und Nichtgleichgewichtsstromung unter-
sucht wurde. Im Nichtgleichgewichtsfall sind drei unterschiedliche Zustdnde der Wandka-
talyse (vollstdndig, teilweise und keine) einbezogen worden. Die grofiten Unterschiede tra-
ten im Staupunkt auf, wobei die Staupunkttemperatur bei einer Gleichgewichtsstromung
Tae = 2132 K und bei der Nichtgleichgewichtsstromung abhéngig von der Wandkatalyse
zwischen Tng,,, = 2118 K, Tng,,,,, = 1687 K und Tng, ., ., = 1647 K variierte.

5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

Dieser Abschnitt beinhaltet die Berechnung der kritischen Flugbedingungen (Ma = 22,
V=06.5km/s, H=69.5km und a = 10°) bei Verwendung der in Abbildung BG.1] gezeig-
ten Konfiguration. Da das Ziel der Berechnungen ist, die maximalen Oberflachentemp-
eraturen aufzuzeigen, wird der kritische Flugpunkt als stationérer Zustand angenommen,
wobei die Stromung im thermischen/chemischen Gleichgewicht modelliert wird. Somit
ist das kapazitive Warmeaufnahmevermogen der Struktur unbedeutend. Allerdings wird
neben einer reinen Stromungsberechnung mit strahlungsadiabaten Wandrandbedingun-
gen eine gekoppelte Stromungs-Struktur-Rechnung geméfl der Vorgehensweise im Ka-
pitel M (S. B3 ff.) durchgefiihrt. Mit der gekoppelten Berechnung wird die Verteilung der
Wiérmeenergie in der Struktur (TPS) aufgezeigt. Die Unterschiede beider Rechnungen
werden vorgestellt und ausgewertet.

5.2.1 Vorbetrachtungen und Randbedingungen

Die Netzgenerierung der Stromungs- und Strukturnetze stiitzt sich auf die Untersuchun-
gen in Abschnitt B22 (S. ff.), wobei die Vernetzungsfeinheit den mittleren Net-
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

zen entspricht. Da bei den Berechnungen nicht eine vollstdndige Trajektorie mit sich
andernden Stromungsbedingungen, sondern nur der kritische Flugpunkt betrachtet wird,
werden die Netzpunkte im Stromungsfeld durch dreimaliges Adaptieren zusétzlich ver-
feinert. Damit ist gewahrleistet, dass die groflen Gradienten an den Verdichtungsstofien
besser aufgelost werden. Die Prismenschicht besitzt 30 Unterschichten. Insgesamt verfiigt

das Stromungsgitter nach der dritten Adaption und bei Ausnutzung der Symmetriebe-
dingungen 6.5 Millionen Punkte.
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Abbildung 5.2: Stromungsnetz nach dritter Adaption mit DetailansichitRusmenschicht.

In Abbildung ist das Stromungsnetz der untersuchten Hochauftriebkonfiguration mit
einer Detailansicht zur Prismenschicht dargestellt. Die Vorderkante besitzt einen Nasen-
radius von ry = 10 mm. Die Bestimmung des Grenzschichtzustandes mit Hilfe der lokalen
Reynoldszahl gemdfl Abschnitt L2271 (S. B3 ) hat fiir den berechneten SHEFEX-Flug
gut mit den Flugdaten iibereingestimmt. Insofern soll auch hier auf der Fahrzeuguntersei-
te eine Abschétzung der Grenzschicht erfolgen. Danach ergibt sich ein laminarer Grenz-
schichtzustand, wobei die maximale Reynoldszahl am Hauptkorper Re, = 40000 betragt.
Nur an der Klappenhinterkante steigt die lokale Reynoldszahl auf Re, = 160000 an. Da
dies immer noch deutlich unter der kritischen Reynoldszahl (Ry.;; = 3.5 x 10° — 10°) fiir
Transition liegt, wird auch an der Klappe von einer laminaren Grenzschicht ausgegangen.

Fiir das Thermalschutzsystem (TPS) wird der Werkstoff C/C-SiC angenommen, dessen
Eigenschaften in Tabelle (S. [[2) hinterlegt sind. Der Strukturaufbau des Fahrzeugs
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

beschrankt sich auf die Beriicksichtigung des TPS, da der innenliegende Strukturbereich
durch Isolationsmaterialien thermisch abgeschottet ist und in der Isolation selber nur
geringe Wirmefliisse erfolgen. Folglich findet hauptséchlich im TPS eine Wéarmeleitung
statt. Dieser Effekt ist vor allem bei lokalen Warmestromspitzen wie an den Kanten re-
levant. Eine Vorabschiatzung zur erforderlichen Materialdicke hat gezeigt, dass das TPS
eine Wandstérke von 5 mm aufweisen sollte, um den thermischen und mechanischen Belas-
tungen wihrend des Wiedereintritts standzuhalten, vgl. Reimer [84]. Die Steuerklappen
werden als massive Keramikstrukturen mit einer Dicke von 50 mm modelliert.

5.2.2 Ergebnisse der numerischen Berechnungen

Um einen ersten Uberblick zur Stromungstopologie bekommen zu kénnen, ist in Abbild-
ung analog zum Abschnitt ELT.TI(S. BAff.) die Geschwindigkeitsdivergenz zur Detek-
tierung der Sto3- und Expansionsgebiete dargestellt. Negative Divergenzwerte entsprechen
einer Verdichtung und positive Divergenzwerte einer Expansion des Gases. Aufgrund der

divv
60000
50000
40000
30000
20000
10000 Ma = 22
0 V=6.5 km/s ,
-10000 o -
-20000 a=10 -
-30000 H=069.5 km
-40000
-50000 p,.=0oPa Y
80000 | | T =219 K x

Abbildung 5.3: Geschwindigkeitsdivergenz aREX Free Flyey negative Divergenz: Ver-
dichtung, positive Divergenz: Expansion.

sehr hohen Machzahl liegen die Stoe eng am Kérper an. Zu der allgemein als unerwiinscht
anzusehenden Interaktion zweier Stofifronten kommt es im relevanten Strémungsbereich
nicht. Einzig der durch die Steuerklappe entstehende Stofl kann bei sehr groflien Klap-
penwinkeln (fx) zu einer Verschneidung mit dem Bugstofl fithren. Allerdings wird im
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

Hyperschallflug der Klappenwinkel meist auf Sx < 25° begrenzt, so dass auch hier kei-
ne StoB-Stofl-Wechselwirkung in Fahrzeugnédhe zu erwarten ist. Die konvexe Umlenkung
an den Kanten ruft eine Expansion der Strémung hervor. Gleiches gilt fiir die Stromung
hinter den Steuerklappen, auch hier expandiert das Gas. An der Fahrzeugriickseite tritt
eine Stromungsablosung einhergehend mit einer Verwirbelung ein. Diese triagt mit dazu
bei, dass die heile Gasstromung auch hinter das Fahrzeug geleitet wird.

In Abbildung B.4lsind die numerischen Ergebnisse zu den Wandtemperaturen der reinen
Stromungsberechnung mit strahlungsadiabaten Wanden und der gekoppelten Stromungs-
Struktur-Rechnung fiir die Fahrzeugunter und -oberseite illustriert. Die Darstellung ist
so gewdhlt, dass jeweils eine Korperhilfte der strahlungsadiabaten bzw. gekoppelten Be-
rechnungsvariante entspricht. Daraus ldsst sich ein erster Uberblick zur Gesamtaufhei-
zung des Fahrzeugs gewinnen. Wie bereits angemerkt, handelt es sich bei den gezeig-
ten Oberflachentemperaturen um maximale Werte, die dem kritischen Flugpunkt bei un-
endlich langer Flugzeit entsprechen. Die gesamte Oberseite ist beziiglich der Aufheizung
als unkritisch anzusehen, da die Temperaturen auch fiir die strahlungsadiabate Losung
unterhalb von Ty, = 1200 K liegen. Fiir die iibrige Geometrie zeigen die Berechnun-
gen, dass im Wesentlichen das Fahrzeug auf der Unterseite an drei Stellen zum Teil
sehr hohe thermische Belastungen aufweist. Dies ist vor allem an der Vorderkante, an
den Léangskanten und gebietsweise auf den Steuerklappen der Fall. Allerdings sind auch
hier die Temperaturen an den Keramikplatten (ohne Betrachtung der Kanten) unterhalb
von Ty = 1600 K. Laut Weihs [T05] betragen die zulidssigen Temperaturen der C/C-
SiC—Keramiken Tj,.; = 1850 — 2000 K. Im Fall der beriicksichtigten Wérmeleitung in
der Struktur wird die Klappenoberseite deutlich heifler als die Temperaturen der rei-
nen Stromungsberechnung, sieche Abbildung Allerdings betragen auch dann die
Temperaturen auf der Klappenoberseite maximal Ty, = 1200 K.

Im Folgenden gilt es ndher zu untersuchen, ob und inwieweit an den genannten kritischen
Stellen der zuldssige Temperaturbereich der verwendeteten Keramik iiberschritten wird.
Hierzu zeigt Abbildung die Temperaturverteilungen entlang der Auswertungslinien
A und B auf der Fahrzeugunterseite aus den strahlungsadiabaten und gekoppelten Berech-
nungen. Anhand der Kurvenverldufe ist erkennbar, in welchen Bereichen eine gekoppel-
te Stromungs-Struktur-Rechnung Vorteile gegeniiber einer reinen Stromungsberechnung
aufweist. Demnach liefert die gekoppelte Berechnung an den Kanten (Linie B) und an
der Steuerklappe geringere Temperaturen als bei Annahme strahlungsadiabater Wénde,
da durch die beriicksichtige Warmeleitung innerhalb der Struktur die thermische Ener-
gie verteilt wird. Dies erkliart auch, warum an den Platten (Linie A) zwischen beiden
Berechnungsverfahren keine grofien Unterschiede in den Ergebnissen resultieren, da hier
die geringe Wandstéirke der TPS-Platten keine nennenswerte Warmeabfuhr erméglicht
und zudem der Energieeintrag keine lokalen Spitzen besitzt. Die Temperaturen in der
Vorderkante ergeben sich aus der gekoppelten Berechnungen zu ca. Ty = 2650 K und
aus der strahlungsadiabaten Berechnung zu Ty = 2920 K. In beiden Féallen wird dem-
nach die zuldssige C/C-SiC—Temperaturen weit iiberschritten. Die Temperaturen an den
Langskanten sind bei Beriicksichtigung der Warmeleitung deutlich unterhalb der strah-
lungsadiabaten Losungen und betragen maximal Ty, = 1960 K. Im Vergleich dazu ergibt
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T K] gekoppelt strahlungsadiabat
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TIK] strahlungsadiabat gekoppelt

(b) Oberseite

Abbildung 5.4: Temperaturverteilung (Unterseite/Oberseite) aus siregdadiabaten und ge-
koppelten Berechnungefifa = 22,V = 6.5km/s, H = 69.5 km, a = 10° und 5 = 15°.
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3000 -
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Abbildung 5.5: Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten undogeken Berech-
nungen entlang der Auswertungslini@rnund B auf der Fahrzeugunterseit®/a = 22,V =
6.5km/s, H=69.5km,a =10°undfx = 15°.

die strahlungsadiabate Losung maximale Langskantentemperaturen von ca. Ty, = 2310 K,
was einer Differenz von ATy, = 350 K bzw. 18 % entspricht. Die Temperaturverteilung
an der Klappe ist detailliert in Abbildung dargestellt. Die Auswertung erfolgt auf
der Klappenunterseite entlang der Linien A und B. Auch hier zeigt sich der Nutzen einer
gekoppelten Berechnung, wonach die maximale Temperatur auf der Klappenunterseite
Tyw = 1830 K betréagt, was noch innerhalb des zuldssigen Temperaturbereichs liegt. Im
Vergleich hierzu ergibt sich auf der strahlungsadiabaten Berechnung eine maximale Wand-
temperatur von Ty = 1970 K (AT = 135 K bzw. 8 %). Weitere Unterschiede zwischen
den Berechnungsverfahren resultieren an den Auflenkanten der Klappen. Im strahlungs-
adiabaten Fall resultiert eine Temperatur von ca. Ty = 1960 K, wobei die gekoppelte
Berechnung nur Ty, = 1770 K hervorbringt, was einer Differenz von ATy, = 190 K bzw.
11 % entspricht.

Zusammenfassend lésst sich sagen, dass der Vergleich der angewandten Berechnungsver-
fahren, bestehend aus einer strahlungsadiabaten Stromungsberechnung und einer gekop-
pelten Stromungs-Struktur-Berechnung, teilweise deutliche Unterschiede in den Tempera-
turverteilungen hervorbringt. Vor allem dann, wenn die Wéarmelasten lokale Spitzen auf-
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Abbildung 5.6: Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten undogeken Berech-
nungen entlang der Auswertungslini@hund B auf der Klappenunterseitéd/a = 22, V =
6.5km/s, H=69.5km,a =10°undfx = 15°.

weisen und innerhalb der Struktur die thermische Energie abgeleitet werden kann, sind
die gekoppelten Ergebnisse zu den Temperaturen unterhalb derer, die aus einer reinen
Stromungsberechnung resultieren. Dies ist z.B. an den Langskanten und den Steuerklap-
pen der Fall, wobei die Temperaturdifferenz zwischen beiden Berechnungsverfahren bis
zu 18 % betrigt. Die zuldssigen Keramiktemperaturen werden erwartungsgeméifl in der
spitzen Vorderkante des Fahrzeugs iiberschritten. Fiir die TPS-Platten ist das Aufheiz-
verhalten auf der Oberseite unkritisch und nur auf der Unterseite an den Lingskanten
und Steuerklappen insofern kritisch, als das sie teilweise innerhalb und nicht unterhalb
des zuldssigen maximalen Temperaturbereichs fiir die verwendete Keramik liegen. Somit
muss vornehmlich an der vorderen Spitze des Fahrzeugs mit Ablation gerechnet werden,
die bei der Dimensionierung des TPS im Nasenbereich entsprechend Beriicksichtigung
finden muss. Alternativ dazu gilt es zu untersuchen, inwieweit mit aktiver Kiithlung die
Vorderkante effektiv gekiihlt werden kann. Schlussendlich bleibt noch der Hinweis, andere
Hochtemperaturwerkstoffe auf deren Verwendbarkeit hin zu iiberpriifen, mit dem Ziel,
durch eine lokal erfolgende Adaption der Werkstoffe den zulédssigen Temperaturbereich zu
erhohen.
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Kapitel 6
Zusammenfassung

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die aerothermodynamische Untersuchung scharf-
kantiger Wiedereintrittsfahrzeuge unter Durchfiihrung gekoppelter Stromungs-Struktur-
Berechnungen, mit denen die Interaktionen zwischen dem Stromungsfeld und dem Ther-
malverhalten der Fahrzeugstruktur erfasst werden. Die Berechnungen werden zu der SHE-
FEX-Konfiguration und dem damit verbundenen Wiedereintrittsexperiment sowie zu ei-
ner aus einem Eigenentwurf resultierenden Fahrzeugkonfiguration (REX Free Flyer bzw.
SHEFEX-IIT) fiir den orbitalen Wiedereintritt durchgefiihrt.

Im ersten Kapitel wird neben einer Einleitung zum Thema der Stand der Forschung darge-
legt, worauf aufbauend die Ziele dieser Arbeit definiert werden. Die Literaturstudie ergibt,
dass relativ wenige Auswertungen zu Wiedereintrittsexperimenten von scharfkantigen
Fahrzeugformen und deren Bewertung zur Einsetzbarkeit unter orbitalen Wiedereintritts-
bedingungen existieren. Im zweiten Kaptitel werden die Grundlagen zum durchgefiihrten
SHEFEX-Experiment beschrieben, wobei vor allem die Aufarbeitung und Validierung
der Anstell- und Schiebewinkel im Vordergrund stehen. Ferner werden die wesentlichen
Grundgleichungen sowie der Stromungs-Struktur-Kopplungsalgorithmus erlautert.

Das dritte Kapitel der Arbeit widmet sich einer umfangreichen Sensitivitdtsanalyse, die
der Ermittlung der wichtigsten Toleranzen und moglichen Fehlerquellen, die mit der Flug-
auswertung des SHEFEX-Experimentes einhergehen, dient. Dabei werden unterschied-
liche Einflussfaktoren wie Atmospharenmodelle, Einbaubedingungen der Wiarmeflusssen-
soren, Reaktionsverhalten der Thermoelemente, Diskretisierungsfehler usw. untersucht,
aus denen sich schlussendlich Unsicherheitsmargen fiir die Flugauswertung ableiten las-
sen. Trotz der Schwierigkeit bzw. beschrinkten Realisierbarkeit, gewisse Einflussgréfien
global zu erfassen, kann unter Annahme der Fehlerunabhingigkeit ein maximaler Un-
sicherheitsbereich identifiziert werden, der abhéngig von der betrachteten Grofle zwi-
schen +21 % und +51 % betrigt. Besonders problematisch erweist sich dabei die Aus-
wertung der Temperaturmessungen. Dies ist einerseits auf die nicht eindeutig bekann-
te Position der eingeklebten Thermoelemente innerhalb der Keramikplatten und an-
derseits auf die unbekannte Kontaktbedingung zwischen den Warmeflusssensoren und
dem TPS zuriickzufiihren. Ebenso konnte erst durch eine umfangreiche Strukturana-
lyse zur Verformung der TPS-Platten und den daraus resultierenden Uberstéinden der
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6 Zusammenfassung

Wiérmeflusssensoren die hohenabhéngigen Sensoriiberstdnde ermittelt werden, wobei sich
diese als entscheidend fiir die an den Sensoren ergebende Warmestromdichte erweisen.
Zahlreiche Erkenntnisse hieraus flossen in die Gestaltung und Vorbereitung des zweiten
Flugexperimentes (SHEFEX-II) ein.

Aufbauend auf diesen und anderen Voruntersuchungen innerhalb der Sensitivitdtsana-
lyse konnte im vierten Kapitel das Wiedereintrittsexperiment SHEFEX, bestehend aus
460 Flugpunkten, unter Einsatz umfangreicher Rechnerressourcen nachgerechnet werden.
Dabei zeigt sich, dass das verwendete Reynoldszahl-Kriterium zur Detektierung der Tran-
sition als Abschatzungsverfahren fiir facettierte Korper geeignet und zielfithrend ist. Auf-
grund der relativ kurzen Flugzeit erreicht der Korper keinen durchgeheizten Zustand,
wobei die Temperaturen an den Keramikkacheln weit unterhalb des kritischen Tempera-
turbereichs (T, Joosic = 1850 — 2000 K ) liegen. Dies betrifft selbst die Temperatur an
der Vorderkante des Korpers, die am Ende des Experimentes ca. 1600 K betréagt. Schlus-
sendlich zeigen die Stromung-Struktur-Rechnungen, dass das untersuchte Wiedereintritts-
experiment mit der verwendeten Kopplungsmethode nachgerechnet bzw. eine geplantes
Experiment im Vorfeld berechnet werden kann.

Im fiinften Kapitel erfolgt die aerothermodynamische Untersuchung eines facettierten
Fahrzeugs unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen, wie sie z.B. bei der Riickkehr von
der Internationalen Raumstation auftreten. Als Ergebnis daraus sollen die maximalen
thermischen Lasten auf das Fahrzeug identifiziert und eine Aussage zur Einsetzbarkeit
scharfkantiger Korperformen gegeben werden. Der untersuchte Flugpunkt (Ma = 22 in
H = 69.5km) entspricht daher dem kritischen Stromungsfall wihrend der Wiederein-
trittsphase, der als stationérer Zustand angenommen wird, so dass eine maximale Auf-
heizung des Fahrzeugs resultiert. Dabei wird der gekoppelte Berechnungsansatz unter
Beriicksichtigung von Realgaseffekten verfolgt. Die Erfassung der Stromungs-Struktur-
Wechselwirkung erweist sich beziiglich der Oberflachentemperaturen an den Kanten und
Steuerklappen als wertvolle Erweiterung gegeniiber einer reinen Stromungsberechnung
unter Annahme strahlungsadiabater Wéande. Die wesentlichen Ergebnisse der Untersu-
chungen sind, dass ausschliellich in der Nasenvorderkante (T ~ 2650 K') die zuléissigen
Keramiktemperaturen von maximal 2000 K iiberschritten und die Aufheizungen im rest-
lichen TPS innerhalb bzw. unterhalb des kritischen Bereichs liegen. Da bei der Bewer-
tung der Temperaturen fiir das gesamte TPS von C/C-SiC ausgegangen wird, gilt es
zu iiberpriifen, ob durch andere Materialien die genannten Temperaturen in der Vor-
derkante tolerierbar werden. Alternativ dazu bleibt die kontrollierte Ablation der spitzen
Korpernase als eine mogliche Losungsvariante. Schlussendlich zeigt sich, dass ein facettier-
tes Fahrzeug mit scharfen Kanten unter aerothermodynamischen Gesichtspunkten fiir den
orbitalen Wiedereintritt oder dem Hyperschallreiseflug geeignet ist. Die Wiederverwend-
barkeit der TPS-Materialien liegt weit iiber 80 %, wobei ausschliefSlich in der Vorderkante
eine sehr hohe Aufheizung erfolgt.

132



Abbildungsverzeichnis

1.1 Gegenuberstellung einer scharfkantigiEFEX-) und abgerundeterspace

Shuttlg Geometrie. . . . . . . . .. %
1.2 Darstellung zur Turbulenzentstehung auf einer Platte Wache [106]. . . . . U
1.3 Darstellung der Kompressionsrampe &HEFEXKorper (A - Ablosepunkt

und W - Wiederanlegepunkt).. . . . . . . . . .. ... &
1.4 Darstellung von Fahrzeugen mit scharfkantiger Geometrie.. . . . . . . . . 5

2.1 Darstellung der Sensorenpositionen SHEFEXKOorper (links: Oberseite und
rechts: Unterseite). . . . . . . . . . . . . ..

2.2 Aerodynamische Flugwerte wahrend des Wiedereintritts.. . . . . . . . . . [
2.3 Definition der Anstell- und Schiebewinkel=~y —-©undg=x —¥). . . . . [1d
2.4 Validierung der Transformationsgleichungen zur Rollvélikplementierung:

rotiertes Netzo = —5°, § = —3° und¢ = 120°, transformierte Anstromwin-

kel: o/ = —0.1°und ' = 5.8°, Stromungsbedingungen/a,, = 6.2, p,, =

5200 PaundTh =217 K. . . .. .. [1d
2.5 Transformierte Anstell- und Schiebewinkel entlang dej@ktorie. . . . . . . . [1d
2.6 Volumenelement mit Massenstromen.. . . . . . . . ... ... .. ... .. ki
2.7 Volumenelement mit Krafte in x-Richtung. . . . . . . ... ... ... ... bd
2.8 Volumenelement mit Leistungs- und Warmeflussenin x-Ring. . . . . . . . b4
2.9 Darstellung zum Hilfsnetz (duales Netz), val.27]. . . . . . . .. ... ... kd
2.10 Korperumstromung inJberschall naclAnderson [@]. . . . . . ... ... .. B4
2.11 Schematische Darstellung zum Kopplungsalgorithmus.. . . . . . . . . .. kd

3.1 Vergleich der AtmospharenmodelllsS-Standard-76ndCIRA-86mit Messun-
gen vonLubken[B5] fur die Monate Mai, Juli und September (1999). Oben:
Temperatur mit prozentualer Abweichung vbiabken[65], unten: Druck mit
prozentualer Abweichung vohiibken[65]. Messunsicherheit gemafiibken
et al. [66):p=p+1%undT =T +2%.. . . . . .. ... .. ... ....

3.2 Druckgradienten im Stromungsfela, Druck vor dem Stol%;, Druck nach dem



ABBILDUNGSVERZEICHNIS

3.3 Oben: Druckgradienten in Abhangigkeit vom Anstell- undhidbewinkel. Un-
ten: erforderliche Korrekturfaktorem (p,. ) fur Druckbestimmung hinter dem

3.4 Gegenuberstellung der Anstellwinkelverlaufe basidraaf Schragstof3bezieh-
ungen und Messungen der Kreiselplattform. . . . . . . . ... .. ... ..

3.5 Skizze zur Einteilung der Stromungszustande.. . . . . . . .. .. ... ..

3.6 Realgaseffekte im-H-Diagramm vgl.Anderson [3] mit eingetragenehuttle
undSHEFEXTrajektorie. . . . . . . . . . . . . . ... ... ...

3.7 Gegenuberstellung der Berechnungsergebnisse (Terapardhufe entlangd
und B) fur ideales und reales Gas im thermischen Gleichgewlbiturdar-
stellung: Isentropenexponent furdasrealeGas. . . . . . .. ... ... ..

3.8 Hybrides Stromungsnetz mit Detaildarstellung der Prisschicht. . . . . . . .
3.9 Ergebnisse zur Netzstudie figsbei H =28 km. . . . . . . .. .. ... ..
3.10 Thermalmodell. . . . . . . . . . . . . . .

3.11 Rechenzeiten (CPU-Stunden/Tage/Jahre) fur einen Zdistad gesamte Tra-
jektorie (920 Zustande) zur Stromungs- und Struktwnhigsfur unterschiedliche
Netze. . . . . . . e

3.12 Vergleich der mittleren Warmestromdichte vom gesamtenpii und an den
Warmeflusspositionen fir unterschiedliche Turbulendelie in H = 24 km
(Ma=63,a=2°)undH =20km (Ma=6.2,a=0°). . ... .......

3.13 Darstellungen zum Warmeflusssensor. . . . . . . . .. . . ... ... ...

3.14 Darstellungen der Druckkrafte am Vorkorper und diverstandsanteilelf
undUy ) des Warmeflusssensors (WFS). . . . . . . . . . .. ... .. ...

3.15 Qualitative Darstellung zur DruckverteilunggT) und Strukturverformung (R-
sys) derPlatte 22mit Kennzeichnung der Warmeflusssensoren (WFS). . .

3.16 Ergebnisse der Strukturrechnungen zur Verformung der Flagen wahrend
der Wiedereintritts und der daraus resultierenden Sebsostandé/y;, .

3.17 Einfluss des Sensoruberstandes. Feldvariable: Tempetdatarflachenvariable:
Warmestromdichte)/a = 6.2, H = 20 km, Grenzschicht: turbulent. . . . . .

3.18 Einfluss des Sensoruberstandes auf die Messung der Wiésmedgchte am Bei-
spiel des SensoM/FS-1fur H =23 km. . . . . . . . .. .. ... ... ...

3.19 Mogliche und im Strukturmodell modellierte Kontaktbegiimgen zwischen TPS
und Warmeflusssensar.. . . . . . . . ...

3.20 Numerische Ergebnisse zur SensoroberflachentempeYai®-Q) fur diather-
me und adiabate Randbedingung zwischen TPS und Sensor gediGerstell-
ung mit Experiment.. . . . . . ...

3.21 Aufnahmen und Skizze zur Integration der Thermoelementd@®8 mit den
Parameterm undb. . . . . . .. ...

134



ABBILDUNGSVERZEICHNIS

3.22

3.23

3.24
3.25

3.26

3.27

4.1
4.2

4.3

4.4

4.5
4.6

4.7

4.8
4.9

4.10

4.11
4.12
4.13
4.14
4.15
4.16
4.17
4.18

Instationare Strukturrechnungen zum Einfluss der Paemaeindb unter Wie-
dereintrittslasten an détlatte 5 . . . . . . . .. .o

Tauchversuch zur Bestimmung ddbergangszeit mit und ohne Klebstoffein-
fluss; Thermoelement Tyfl, Klebstoffdickel.25 mm, Wassertemperat&s°C'.

Struktur vVom CIC-SiC. . . . . . k4

Einfluss der Warmeleitfahigkeit senkrecht zur Phasktuicg. Instationare Struk-
turrechnung mit Wiedereintrittslasten an déatte5 . . . . . . . .. ... ..

Einfluss der Plattendicke %). Instationare Strukturrechnung mit Wiederein-

trittslastenandePlatte . . . . . . . ...
Einfluss der TPS-Temperatur auf die Warmestromdichte am@&@e . . . . . . &1l
Begriffsdefinition zur Flugauswertung.. . . . . . . .. . . ... .. ... .. 5

Visualisierung der Sto3- und Expansionsgebiete mittelsG@schwindigkeits-
divergenz {iv V) mit Detailansicht zur Sensorstromung,= 20 km, Ma = 6.2.

Darstellung der Stromungszustande WHS-3entlang der Auswertungslinien
A undB, n—Wandnormalenkoordinaté] = 20 km, Ma =6.2. . . . . . . . ..

Visualisierung der Helizitat zur Darstellung des Wirbrelasinns und der Strom-
ungsablosunganderRampe. . . . . . . ... ...

Abloseblase in Abhangigkeit vom Anstellwinkéf, = 32 km, Ma = 6.3. . . . fod

Geschwindigkeits- und Temperaturprofile an untersctobédh Positionen auf
der Fahrzeugunterseite fif = 60km (laminare Grenzschicht) und = 20km
(turbulente Grenzschicht). . . . . . . . ... .o

Reynoldszahl Re,) entlang der gezeigten Auswertungslinie auf der Luvseite
von SHEFEXin unterschiedliche Hohen zur Abschatzung der Transitio. . . 9

Abschatzung der Transitionslage anhand der Warmestessamgen. . . . . . 08

Schlierenaufnahme zur Expansionsstromunglmerschall einer Prandtl-Meyer-
Stromung nacliswanath undNarasimha [102]. . . ... .. ... ... ..

Berechnete Beschleunigungsparaméfeim Ubergang zwischeRlatte 5und

Platte 13fiir H = 28 km, H = 24 kmundH = 20 km beia =0°. . . . . . . | 101
Sensorenauswahl.. . . . . ... [Lod
Vergleich des statischen Druckes aus Experiment und Nkmeri. . . . . . . [Lod
Vergleich der Warmestromdichte aus Experiment und Nutmeri . . . . . . . [lod
Detailansicht der Warmestromdichte fi#~S-2aufPlatte 13 . . . . . . . . . . [107
Vergleich der Sensoroberflachentemperatur aus ExpetiomenNumerik. . . . [0d
Temperaturgradienten fWFS-2derPlatte 13 . . . . . . . .. .. ... ... [1od
Vergleich der TPS-Temperatur aus Experiment und Numerik. . . . . . . . [
Numerische OberflachenergebnisseHin= 20 km bei Ma = 6.2, « = —1°,

(£ = 1° und turbulente Grenzschicht.. . . . . . ... ... ... .. ... .. [11d

135



ABBILDUNGSVERZEICHNIS

4.19 Temperaturentwicklung im Staupuni)(und in der Strukturspitzeg)). . . . . . [1d

4.20 Hauptbestandteile dd$EG, vgl. Martinez Schramm [69]: (1) Treibluftbehal-
ter, (2) Kompressionsrohr, (3) Hauptmembranstation, {d@}&®bhr, (5) Stol3rohr-
verschluss, (6) Duse, (7) Messstrecke, (8) Ausgleichabesh. . . . . . . . . .

4.21 Berechnungsergebnisse zum Chapman-Rubesin-Paraimetentlang der dar-
gestellten Auswertungslinie auf der Fahrzeuguntersaitdie HEG- und Frei-

flugbedingungen. . . . . . . ... [1d
4.22 Vergleich zwischen HEG-Messungen/Berechnungen und &gédéirechnungen

(H=20KM). .+« o oo [21
5.1 Eigenentwurf des Hochauftriebfahrzeugs fur den orbit&léedereintritt.. . . . [12d

5.2 Stromungsnetz nach dritter Adaption mit DetailansiclitRiasmenschicht. . . [2d

5.3 Geschwindigkeitsdivergenz aREX Free Flyer negative Divergenz: Verdich-
tung, positive Divergenz: Expansion. . . . . . . . . ... ... ... .. ..

5.4 Temperaturverteilung (Unterseite/Oberseite) aus stregdadiabaten und ge-
koppelten Berechnunget/a = 22,V = 6.5km/s, H = 69.5km, a = 10°
undfr = 15° . . . L L [12d

5.5 Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten undogeken Berechnun-
gen entlang der Auswertungsliniénund B auf der Fahrzeugunterseit&,a =
22,V =6.5km/s, H=095km, o =10°undfx =15° . . ... ... ... [2d

5.6 Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten undogeken Berechnun-
gen entlang der Auswertungslinidnund B auf der Klappenunterseité/a =
22,V=06.5km/s, H=69.5km,a=10°undfx =15°. . . ... ... ...

136



Tabellenverzeichnis

2.1  Nummerierung, Material und Hersteller der Hitzeschutizpta . . . . . . . . . [1d
2.2 Temperaturabhangige Materialkennwerte von C/C-SiC.. . . . . . . . . .. [1d
2.3 Einfluss des Rollwinkels und transformierte Stromung&ein’ unds’. . . . . (14

3.1 Maximale Abweichung des AtmospharenmodeRA-89 im Vergleich zu
den Messungen vanibken[65] unter Beruicksichtigung der Messfehler.. . .

3.2 Maximale Unsicherheiten durch die Anstellwinkelungegéeit. Ergebnisse der
SchragstolRbeziehungen BRfatte 5flr eine Anstellwinkelvariation vont1°.

AusgangsgroRemfa = 6.4, =0°undd =15°. . . . .. ... ... .. ld
3.3 Berechnung der Knudsenzahl.. . . . . ... ... ... ... .. ...... ld
3.4 Allgemeine Stromungsnetzgro3en. . . . . . . . .. ... k4
3.5 Ergebnisse der Stromungs-Netzstudiefilie= 20 km und H =28 km. . . . . . kd
3.6 Allgemeine StrukturnetzgroRen.. . . . . . . . ... 4

3.7 Ergebnisse der Struktur-Netzstudie. Randbedingungediéitransiente Ther-
malrechnung: konstante Warmeldst 1 MW /m?, Aufheizzeitt =1s. . . . . 4

3.8 Rechner- und Datenressourcen fur gesamte Wiederestrajetktorie. Strom-
ungsrechnung mit 160 Prozessoren (Cluster) und Struktumceng mit einem
Prozessor. . . . . . . . [

4.1 Abschatzung zum Grenzschichtzustand an den PositiomeWdeneflusssen-
soren Uiber Bestimmung dé&%, und Gegenuberstellung mide,.;r. . . . . . . . o
4.2 HEG-und Versuchsbedingungen.. . . . . . .. ... ... ... ...... [1d

4.3 Stromungsparameter und Randbedingungen beim HEG-Expetiund Frei-
lug (7 = 2051M). « o o o oo e e [2d

137






Literaturverzeichnis

1]

[10]

[11]

[12]

[13]

Ackeret, J.; Feldmann, F.; Rott, N.: Untersuchungen an Verdichtungsstt3en
in schnell bewegten Gasen, Tech. Rep. 10, ETH Ziirich, 1946

Anderson, J.D.: Tethered Aerothermodynamic Research for Hypersonic
Waveriders, 1st International Hypersonic Waveriders, 1990

Anderson, J.D.: Hypersonic and High Temperature Gas Dynamics, McGraw
Hill, 1989

Anderson, J.D.: Fundamentals of Aerodynamics, McGraw Hill, 2001
ANSYS: Inc.: ANSYS User’s Manual, 2006

Back, L.H.; Seban, R.A.: Flow and heat transfer in a turbulent boundary
layer with large acceleration paramerter, Heat Transfer Fluid Mechanics, 20,
1967

Badri Narayanan, M.A.; Ramjee, V.: On the criteria for reverse transition in
a two-dimensional boundary layer flow, Journal of Fluid Mechanics, 1969

Baerns, M; Falbe, J.; Fetting, F.; Hofmann, H.; Renken, A.. Chemische Reakti-
onstechnik, Georg Thieme Verlag, Stuttgart, 1992

Barth, T.: Aero- and Thermodynamic Analysis to SHEFEX I, Engineering
Applications of Computational Fluid Mechanics, Vol. 1, 2007

Barth, T.; Eggers, Th.: SHEFEX - A First Aerodynamic Post-Flight Ana-
lysis, New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics VI, Springer
Verlag, 2006

Barth, T.; Dankert, C.; v. Roden, G.; Martinez Schramm, J.: Investigations to
the Response Time of a Glued Thermocouple on the Basis of Experimen-
tal and Numerical Analyses, zur Veroffentlichung in: New Results in Numerical
and Experimental Fluid Mechanics VII, Springer Verlag, (2010)

Bathe, K.-J.: Finite-Elemente-Methoden, Springer Verlag, 2002

Bergemann, F.. Gaskinetische Simulation von kontinuumsnahen Hyper-
schallstromungen unter Beriicksichtigung von Wandkatalyse, DLR-FB 94-
30, Gottingen, 1994

139



LITERATURVERZEICHNIS

[14]
[15]

[16]

[17]

[18]

[19]

[22]

[23]

[24]

[25]

[26]

[27]

Bertin, JJ.: Hypersonic aerothermodynamics, AIAA, Washington DC, 1994

Bertin, JJ., Cummings, R.M.: Fifty years of hypersonics: where we’ve been,
where we’re going, Progress in Aerospace Sciences 39, 2003

Blazek, J.: Computational Fluid Dynamics: Principles and Applications,
Elsevier Science, 2001

Bleilebens, M.: Einfluss der Wandtemperatur auf die Stofl/Grenzschicht-
Wechselwirkung an einer Rampe im Hyperschall, Shaker Verlag, Dissertati-
on, 2005

Brandt, R.; Jaroma-Weiland, G.; Neuer, G.; Pohlmann, P.; Schreiber, E.. Ther-
misches Verhalten von C/C-SiC, Sonderforschungsbereich 259, 1999

Briick, A.; Kordulla, W.; Eggeres, Th.; Orlowski, M.; Longo, J.M.A.: The Effect
of Catalycity on the Heating of the X-38 Shape, Proceedings of the Eighth
Annual Thermal and Fluids Analysis, CP 3359Houston, 1997

Briick, S.; Brenner, G.; Kortz, S.: Numerical Simulation of Shock-Shock In-
teractions in Nonequilibrium Flow, DLR-IB 221-93 A 09, 1993

Cadafalch, J.; Pérez-Segarra, C.D.; Consul, R.; Oliva, A.: Verification of Finite
Volume Computations on Steady-State Fluid Flow and Heat Transfer,
Journal of Fluids Engineering, 2002, Vol. 124/11

Charbonnier, J., Boerrigter, H.: Contribution to the Study of Gap Induced
Boundary Layer Transition in Hypersonic Flow, ATAA 93-5111, 1993

Chen, J., Mack, A.: Hypersonic Flow Computation over X-38 on Unstruc-
tured/Hybrid Meshes, DLR-IB 129-2000,/17, 2000

Coakley, T., Viegas, J.R.; Huang, P.G.; Rubesin, M.W.. An Assessment and
Application of Turbulence Models for Hypersonic Flows (U), NASA Ames
Research Center Paper No. 106, 1990

Déléry, J.; Marvin, J.G.: Shock-wave boundary layer interactions, AGARDo-
graph 280, 1986

Dietlein, I.; Kopp, A.: System Analysis for ”Sharp-Edge” Re-entry Vehicles,
ATAA Hypersonic Systems and Technologies Konferenz, Bremen, 2009

DLR: Technical Documentation of the DLR Tau-Code, DLR, Braunschweig,
2008

Dolling, S.D.: Fifty Years of Shock-Wave/Boundary-Layer Interaction Re-
search: What next?, AIAA J. 39, No. 8, pp. 1517-1531, 2001

Edney, B.: Anomalous Heat Transfer and Pressure Distributions on Blunt
Bodies at Hypersonic Speeds in the Presence of an Impinging Shock,
Aeronautical Research Institute of Sweden, 1968

140



LITERATURVERZEICHNIS

[30]

[43]

Eggers, Th.: Aerodynamischer Entwurf von Wellenreiter-Konfigurationen
fiir Hyperschallflugzeuge, Technische Universitdt Braunschweig, Braunschweig,
Dissertation, 1999

Engelmann, L.: Formeln und Tabellen, Gesellschaft fiir Bildung und Technik,
Berlin, 1993

Fedorova, N.N.; Fedorchenko, I.A.; Schiilein, E.: Experimental and Numerical
Study of Oblique Shock Wave / Turbulent Boundary-Layer Interaction
at M=5, Computational Fluid Dynamics, Vol. 10, No. 3, 2001

Ferziger, J.H.; Peric, M.: Numerische Stromungsmechanik, Springer Verlag,
Berlin, 2008

Furumoto, G.H.; Zhong, X.; Skiba, J.C.: Unsteady Shock-Wave Reflection and
Interaction in Viscous Flows with Thermal and Chemical Nonequilibri-
um, ATAA 96-0107, 1996

Gad-el-Hak, M.: Flow Control: Passive, Active, and Reactive Flow Mana-
gement, Cambridge University Press, 2000

Gaisbauer, U.: Untersuchungen zur Sto83-Grenzschicht-Wechslewirkung an
Doppelrampen unter verschiedenen Randbedingungen, Shaker Verlag, Dis-
sertation, 2004

Garimella, S.; Schollenberger, K.; Fibeck, P.; White, S.: Flow and Heat Transfer
in Space Vehicle Tile Gaps, AIAA 83-4061, 1992

Giilhan, A.; Requardt, G.; Siebe, F.; Koch, U.; Esser, B.: Instrumentation and
In-Flight Data of the SHEFEX Flight Experiment, 1. International ARA
Days on Atmospheric Re-Entry Systems, Arcachon, France, 2006

Hackenberg, M.C.; Post, P.; Redler, R.; Steckel, B.. MpCCI, Multidiciplinary
Applications and Multigrid, ECCOMAS, Barcelona, 2000

Hannemann, K.; Brick, S.; Brenner, GG.: Numerical Simulation of Reacting
Flows Related to the HEG, 19th Int. Sym. Shock Waves, Marseille, 1993

Hannemann, V.: Numerische Simulation von Stof3-Stof3-Wechselwirkung
unter Beriicksichtigung von chemischen und thermischen Nichtgleichge-
wichtseffekten, DLR-Forschungsbericht, Berlin, 1996

Haupt, M.C.; Niesner, R.: Numerical and Software Concepts for the Coup-
ling of Structural Thermal-Mechanical and Fluid-Dynamic Codes, 5" In-
ternational Congress on Thermal Stresses and Related Topics, Blacksburg, Virginia,
2003

Herwig, H.: Stromungsmechanik, Springer-Verlag, Berlin, 2006

141



LITERATURVERZEICHNIS

[44]

Hinderks, M.. Numerische Simulation hypersonischer Spaltstromungen
mit Beriicksichtigung der Fluid-Struktur Wechselwirkung, ZLR-
Forschungsbericht 2007-03, 2007

Hinze, J.O.: Turbulence, McGraw-Hill, 2nd edition, 1975
Hirschel, E.H.: Basics of Aerothermodynamics, Springer-Verlag, Berlin, 2006

Holden, M.S.; Wieting, A.R.; Moselle, J.R.: Studies of Aerothermal Loads
Generated in Regions of Shock/Shock Interaction in Hypersonic Flow,
ATAA 88-0477, 1988

Jameson, A.; Schmidt, W., Turkel, E.: Numerical Solution of the Euler Equa-
tions by the Finite Volume Method Using Runge-Kutta Time Stepping
Schemes, ATAA 81-1259, 1981

Kays, W.; Crawford, M., Weigand, B.: Convective Heat and Mass Transfer,
Fourth Edition, McGraw-Hill, 2005

Kinney, D.J.; Bowles, J.V.; Yang, L.H.; Roberts, C.D.: Conceptual Design of a
'SHARP’ - CTV, ATAA 2001-17, 2001

Klopfer, G.H.; Yee, H.C.: Viscous Hypersonic Shock-On-Shock Interaction
on Blunt Cowl Lips, ATAA 88-0233, 1988

Knight, D.D: Numerical Simulation of Compressible Turbulent Flows
Using the Reynolds-Averaged Navier-Stokes Equations, AGARD-Report
819, 1997

Knothe, K.; Wessels, H.: Finite Elemente, Springer Verlag, 2008

Koelle, H.H.; Dietz, J.; Hofmann, F.: Theorie und Technik der Raumfahrzeu-
ge, Berliner Union Stuttgart, 1964

Koppenwallner, G.: Fundamentals of Hypersonics: Aerodynamics and Heat
Transfer, VKI Short Course Hypersonic Short Course Aerothermodynamics, Von
Kéarman Institute for Fluid Dynamics, Rhode Saint Genese, Belgium, LS 1984-01,
1984

Kopp, A.; Dietlein, I.; Barth, T.: Systemanalyse fiir scharfkantige Wieder-
eintrittsfahrzeuge, DGLR Fachtagung, 2009

Launder, B.FE.: Laminarisation of the turbulent boundary layer in a severe
acceleration, Trans. ASME, 34, Part 2, 1964

Laurien, E.: Numerische Simulation zur stromungsmechanischen Instabi-
litdit beim Wiedereintritt von Raumkapseln, ZLR-Forschungsbericht 96-03,
Braunschweig, 1996

142



LITERATURVERZEICHNIS

[59]

[60]

[61]

[62]

[63]

[64]

[65]

[66]

[71]

[72]

Laux, Th.: Personliche Komunikation mit Thorsten Laux, DLR Stuttgart,
2007

Lecheler, S.: Numerische Stromungsberechnung, Vieweg-Teubner-Verlag,
Wiesbaden, 2009

Liepmann, H. W.: The interaction between boundary layer and shock waves
in transsonic flow, J. Aeronaut. Sci. 13, 1946

Loehman, R.; Corral, R.; Dumm, E.; Kotula, H.P.; Tandon, R.: Ultra High Tem-
perature Ceramics for Hypersonic Vehicle Applications, SAND 2006-2925,
2006

Longo, J.M.A.; Barth, T.; Eggers, Th.: Aerothermodynamics issues of the
DLR hypersonic flight experiment SHEFEX-I, ATAA 2008-4038, 2008

Longo, J.M.A.: Personliche Komunikation mit J.M.A. Longo, Braunschweig,
2009

Liibken, F.-J.: Thermal structure of the Arctic summer mesosphere, Journal
of Geophysical Research, Vol. 104, No. D8, 1999

Liibken, F.J.; Bittner, M., Hillert, W.; Lehmacher, U.; von Zahn, U.; Offermann,
D.; Schmidlin, F.J.; Mourier, M.; Czechowsky, P.: Intercomparison of densi-
ty and temperature profiles obtained by lidar, ionization gauges, falling
spheres, datasondes and radiosondes during the DYANA campaign, Jour-
nal of Atmospheric and Terrestrial Physics, Vol. 56, No. 13-14, 1994

Mack, A.: Analyse von heilen Hyperschallstromungen um Steuerklappen
mit Fluid-Struktur Wechselwirkung, DLR-FB 2005-23, Braunschweig, 2005

Mack, A.; Hannemann, V.: Validation of the unstructured DLR-TAU-Code
for Hypersonic Flows, ATAA 2002-3111, 2002

Martinez Schramm, J.: Aerothermodynamische Untersuchung einer Wie-
dereintrittskonfiguration und ihrer Komponenten in einem impulsbetrie-
benen Hochenthalpie-Stof3lkanal, Universitit Gottingen, Dissertation, 2008

Martinez Schramm, J.; Wagner, A.; Wolfram, J.; Hannemann, K.; Barth, T.; Mu-
lot, J.-D.: Experimental Post Flight Investigation of the SHEFEX-I Con-
figuration in the High Enthalpy Shock Tunnel Géttingen (HEG) and
Numerical Rebuilding, AIAA Hypersonic Systems and Technologies Konferenz,
Bremen, 2009

Maurial, A; Meifiner, U.F.. Die Methode der finiten Elemente: Eine
Einfiihrung in die Grundlagen, Springer Verlag, 2008

McClinto, C.R.: X-43—Scramjet Power Breaks the Hypersonic Barrier Dry-
den Lectureship in Research for 2006, ATAA 2006-1, 2006

143



LITERATURVERZEICHNIS

73]

[74]

[75]

[76]

[77]
78]

[79]

[30]

[81]

[82]

[83]

[84]

[85]

[36]

Menter, F.R.: Two-Equation Eddy-Viscosity Turbulence Models for Engi-
neering Applications, AIAA Journal, Vol. 32, No. 8, 1994

Narasimha, R.; Sreenivasan, K.R.: Relaminarization of Fluid Flows, Advances
in Applied Mechanics, Vol. 19, 1979

Neumann, R.D.: Flight Experiments for Hypersonic Vehicle Development,
RTO-AVT-VKI Lecture Series, 2006

Noffz, G.K.; Moes, T.R., Kolodziej, P.: Aerothermal Test Results From the
Second Flight of the Pegasus Booster, NASA TM 4391, 1992

Oertel Jr., H.: Aerothermodynamik, Springer-Verlag, Berlin, 1994

QOertel Jr., H.; Eckart, L.: Numerische Stromungsmechanik, Vieweg-Verlag,
Wiesbaden, 2003

Pagella, A.: Numerische Untersuchungen zur transitionellen Stof3-Grenz-
schicht-Interaktion bei Mach 4.8 und Mach 6, Shaker Verlag, Aachen, 2004

Patel, V.C.; Head, M.R.: Reversion of turbulent boundary layer to laminar
flow, Journal of Fluid Mechanics, 34, 1968

Pitts, W.C.; Murbach, M.S.: Flight Measurements of Tile Gap Heating on
the Space Shuttle, ATAA 82-0840, 1982

Polifke, W.; Kopitz, J.. Warmeiibertragung: Grundlagen, analytische und
numerische Methoden, Pearson Studium, 2005

Rakowitz, M.: Grid Refinement Study with a UHCA Wing-Body Confi-
guration Using Richardson Extrapolation and Grid Convergence Index
GCI, New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics III, Springer-
Verlag, Berlin, 2002

Reimer, T.: Rex Free Flyer — Thermalschutzsystem Vorauslegung, DLR
Institut fiir Bauweisen und Konstruktionsforschung, DLR-IB 435-2009/15, 2009

Roache, P.J.: Perspective: A Method for Uniform Reporting of Grid Refi-
nement Studies, Journal of Fluids Engineering, 1994, Vol. 116/405

Rodi, W.; Mansour, N.N.; Michelassi, V.. One-equation near-wall turbulence
modeling with the aid of direct simulation data, Journal of Fluids Enginee-
ring, 115:196-205, 1993

Salute, J.; Bull, J.; Rasky, D.; Keese, D.. SHARP-B2: Flight Test Objectives,
Project Implementation, and Initial Results, NASA Technical Reports Server
(NTRS), 2001

Savino, R.; De Stefano Fumo, M.; Paterna, D.; Serpico, M.. Aerothermodyna-
mic study of UHTC-based thermal protection systems, Aerospace Science
and Technology, 9, 2005

144



LITERATURVERZEICHNIS

[39]

[90]

[91]

[92]

[93]

[94]

[95]

[100]

[101]

[102]

[103]

Schifer, R.: Thermisch-mechanisches Verhalten heifler Strukturen in der
Wechselwirkung mit einem umstréomten Fluid, DLR-FB 2005-02 , Kéln, 2005

Schlaich, F.: Experimentelle Untersuchungen zur Wechselwirkung zwi-
schen Stofl und turbulenter Grenzschicht an einer Doppelrampe im
Uberschall, Shaker-Verlag, Dissertation, 1996

Schlichting, H.; Gersten, K.: Grenzschicht-Theorie, Springer-Verlag, Berlin, 1997

Schubert, A.: Grundlagen fiir die numerische Simulation von laminaren
und turbulenten Hyperschallstromungen, Fortschritt-Berichte VDI, Reihe 7,
Nr. 360, 1999

Settles, G.S.: An experimental study of compressible turbulent boundary-
layer separation at high Reynoldynumber, Ph.D. Thesis, Princeton University,
1975

Siebe, F.; Giilhan, A.; Barth, T.. Measurement Techniques to Study Flow
Phenomena on SHEFEX 1, ODAS-Conference, Gottingen, 2007

Sippel, M.; Weihs, H.; Barth, T.: Systematic Assessment of Advanced ’Sharp-
Edged’ Lifting Body Re-entry Configurations, 60" IAC Congress of the In-
ternational Astronautical Federation (IAF), Daejeon, Korea, 2009

Smith, A.J.; Dussauge, J.P.: Turbulent Shear Layers in Supersonic Flow,
Springer Verlag, 1998

Smith, D.M.; Petley, C.L.W.; Patten, A.B.. An Investigation of Gap Heating
due to Stepped Tiles in Zero Pressure Gradient Regions of the Shuttle
Orbiter TPS, ATAA 83-0120, 1983

Spalart, P.R.; Allmaras, S.R.: A one-equation turbulence model for aerody-
namic flows, ATAA 92-0439, 1992

Turner, J.: Personliche Komunikation mit John Turner, DLR Oberpfaffen-
hofen, 2008

Urbin, G.; Knight, D.D.; Zheltovodov, A.A.. Large Eddy Simulation of a Su-
personic Compression Corner, ATAA 2000-0398, 2000

VDI/VDE 3522: Zeitverhalten von Beriihrungsthermometern, VDI/VDE-
Handbuch Meftechnik I, 1987

Viswanath, P.R.; Narasimha, R.: Supersonic Flow Past a Sharply Boat-tailed
Step, Rep. No. 75, Indian Institute of Science, Bangalore, 1975

Wada, Y.; Liou, M.-S.: An Accurate and Robust Flux Splitting Scheme for
Shock and Contact Discontinuities, STAM J.Sci. Comput., Vol. 18, No. 3, 1997

145



LITERATURVERZEICHNIS

[104] Weigand, B.: Analytical Methods for Heat Transfer and Fluid Flow Pro-
blems, Springer Verlag, 2005

[105] Weihs, H.: Rex Free Flyer TPS Layout Basic Data Summary, interner DLR-
Bericht, DLR, Institut fiir Bauweisen und Konstruktionsforschung, 2009

[106] White, F.M.: Viscouse fluid flow, 2" ed. McCraw Hill, 1991

[107] Widhalm, M.; Rossow, C.-C.: Improvement of upwind schemes with Least-
Square methode in the DLR TAU-Code, Notes on Numerical Fluid Mechanics
and Multidisciplinary Design, Volume 87, Springer Verlag, 2004

[108] Wieting, A.R.; Holden, M.S.: Experimental Study of Shock Wave Interfe-
rence Heating on a Cylindrical Leading Edge at Mach 6 and 8, ATAA
87-1511, 1987

[109] Wilcox, D.C.: Turbulence Modeling for CFD, DCW Industries, Inc., 1993

[110] Zheltovodov, A.A.: Shock-Waves/Turbulent Boundary-Layer Interactions:
Fundamental Studies and Applications, ATAA 96-1977, 1996

146



Lebenslauf

Zur Person

Name: Tarik Barth (geb. Hickethier)

Geburtsdatum: 20.09.1980

Geburtsort: Leipzig

Familienstand: verheiratet, 1 Kind

Schulausbildung

07/1997: Mittlere Reife

07/2000: Allgemeine Hochschulreife (Abitur)

Studium

10/2000 — 09/2004: Diplomstudiengang, Allgemeiner Maschinenbau an der
HTWK-Leipzig (FH)

10/2004 — 04/2006: Masterstudiengang, Maschinenbauinformatik an der

HTWK-Leipzig (FH) und University of Paisley

Berufstiatigkeit
05/2006 — 03/2009: Doktorand am DLR, Institut fiir Aerodynamik und
Stromungstechnik, Abteilung Raumfahrzeuge
seit 04/2009: Jungwissenschaftler am DLR, Institut fiir Aerodynamik
und Stromungstechnik, Abteilung Raumfahrzeuge
Braunschweig, im September 2010 Tarik Barth

147



	Symbolverzeichnis
	Kurzfassung
	Abstract
	Einleitung
	Hintergrund
	Stand der Forschung
	Wiedereintrittsexperimente
	Scharfkantige Hyperschallfahrzeuge

	Zielsetzung und Vorgehensweise zur Arbeit

	Grundlagen
	Flugexperiment -- SHEFEX
	Experimentbeschreibung
	Messdaten
	Aufarbeitung der Flugdaten

	Numerische Verfahren
	Strömungslöser
	Strukturlöser
	Strömungs--Struktur--Kopplung


	Sensitivitätsanalyse zur Flugauswertung
	Aerodynamische Einflüsse
	Atmosphärenmodelle
	Anströmbedingungen

	Numerische Einflüsse
	Physikalische Modellierungen
	Gitterunabhängigkeitsstudie
	Turbulenzmodellierung

	Systembedingte Einflüsse
	Einbauverhältnisse der Wärmestromsensoren
	Kontaktbedingung zwischen TPS und Sensor
	Temperaturmessung im TPS
	TPS-Beschaffenheit

	Zusammenfassung der Toleranzen

	Berechnung und Auswertung des Flugexperimentes
	Allgemeine Strömungstopologie
	Stoß- und Expansionsgebiete
	Verdrehung und Ablösung der Strömung
	Geschwindigkeits- und Temperaturprofile

	Transition
	Abschätzung der Transitionszeitpunkte
	Relaminarisierung

	Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie
	Allgemeines
	Vergleich zwischen Berechnungs- und Flugmessdaten
	Numerische Oberflächenergebnisse
	Aufheizung der Spitze

	HEG-Untersuchungen
	Versuchsbeschreibung
	Vergleich zwischen Berechnungs- und HEG-Messdaten


	Orbitaler Wiedereintritt mit einem facettierten Fahrzeug
	Allgemeines zum Wiedereintritt
	Berechnung der kritischen Flugbedingungen
	Vorbetrachtungen und Randbedingungen
	Ergebnisse der numerischen Berechnungen


	Zusammenfassung
	Abbildungsverzeichnis
	Tabellenverzeichnis
	Literaturverzeichnis
	Lebenslauf

