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Vorwort

Diese Promotion war für 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 ergründen, 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 führte dabei zu
der Gefahr, sich im Detail zu verlieren, wodurch das Gesamtmotiv aus den Augen geraten
wäre. 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 Ränder aufzubauen. Als
dies gelang, waren die Grundmauern errichtet und das Innere konnte mit Leben gefüllt
werden. Dabei glaubte ich manchmal, die richtigen Verbindungen gefunden zu haben, um
dann nach einer gewissen Zeit feststellen zu müssen, 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
Verknüpfungen einzelner Teile fügten sich zu einer neuen Sicht auf das Problem, wobei
mich jede neue Erkenntnis stärkte 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 Hürde darstellte.

Dies alles schaffte ich nicht alleine, weshalb ich guten Grund habe, Danke zu sagen.
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können, womit das Erscheinungsbild der Arbeit an Schärfe gewann.

Eine wesentliche Rolle in meiner Promotion spielt das Wiedereintrittsexperiment SHE-
FEX, weshalb die Arbeit in der vorliegenden Form ohne die Vorbereitung und erfolgreiche
Durchführung des Experimentes nicht möglich gewesen wäre, wofür ich allen beteiligten
Kollegen sehr danke. In diesem Zusammenhang sei insbesondere José Longo als einer
der Grundväter von SHEFEX genannt. Gleichsam sorgte er stets mit seiner besonderen
Art für eine motivierende und schätzenswerte Arbeitsbedingung. Darüber hinaus führte
mich sein Angebot, diese Promotionsarbeit anzufertigen, zu einer wegweisenden Lebens-
entscheidung, wofür ich ihm sehr dankbar bin. Ebenso gebührt Thino Eggers besten Dank
für die produktive Zusammenarbeit in SHEFEX und REX Free Flyer sowie das angeneh-
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Ẇ Leistung [J/s]

y+ dimensionsloser Wandabstand [−]

x, y, z Raumkoordinaten [m]

Griechische Buchstaben

α Anstellwinkel [◦]
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δ Grenzschichtdicke [m]

δ2 Impulsverlustdicke [m]

δStoß Stoßabstand [m]

ε Emissionskoeffizient [−]
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Kurzfassung

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die aerothermodynamische Untersuchung scharf-

kantiger Wiedereintrittsfahrzeuge unter Durchführung gekoppelter Strömungs-Struktur-

Berechnungen, mit denen die Interaktionen zwischen dem hypersonischen Strömungsfeld

und der Fahrzeugstruktur erfasst werden.

Der Schwerpunkt der Arbeit liegt dabei auf der Auswertung des Flugexperimentes SHE-

FEX (Ma = 6). Hierzu findet zunächst eine Sensitivitätsanalyse statt, die zur Iden-

tifizierung und Quantifizierung von möglichen Fehlerquellen bzw. Unsicherheiten bei-

trägt. In diesem Zusammenhang werden unterschiedliche Einflussfaktoren wie Atmo-

sphärenmodelle, Einbaubedingungen und Überstände der Wärmeflusssensoren, Reakti-

onsverhalten der Thermoelemente, numerische Diskretisierungsfehler usw. untersucht. Für

die numerische Berechnung der gesamten Wiedereintrittstrajektorie von SHEFEX wird

ein gekoppeltes Strömungs-Struktur-Berechnungsverfahren angewendet, um die Wechsel-

wirkung zwischen der Fahrzeugstruktur und dem Strömungsfeld zeitgenau analysieren zu

können. Die Strömungsberechnungen werden mit dem Tau-Code des DLR und die Struk-

turberechnungen mit dem Ansys-Code durchgeführt. Die Kopplung beider Programme

erfolgt durch das IMENS-Verfahren des DLR unter Nutzung der Interpolationsrouti-

nen MpCCI des Fraunhofer Instituts. Bei Berücksichtigung der Ergebnisse der Sensiti-

vitätsanalyse ergeben sich für die numerischen Berechnungen der Druck-, Wärmestrom-

dichte- und Temperaturverteilungen sehr gute Übereinstimmungen mit den experimen-

tellen Daten. Die Berechnungen liefern damit das aerothermodynamische Verhalten von

SHEFEX während des Fluges, womit eine umfangreiche Datenbank für ein scharfkanti-

ges Raumfahrzeug bereitgestellt werden kann. Außerdem 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 berücksichtigen. Der entworfene Raumtransporter zeichnet sich durch eine ein-

fache Formgebung und günstige aerodynamische Flugeigenschaften aus. Für dieses Fahr-

zeug resultiert aus entsprechenden Bahnanalysen ein kritischer Flugzustand (Ma = 22),

der in den Berechnungen als stationärer Flugpunkt angenommen wird, woraus sich eine

maximale Aufheizung des Fahrzeugs ergibt. Das Ergebnis hierzu ist, dass die Fahrzeug-

temperaturen ausschließlich in der spitzen Körpernase die Grenzwerte des angenommenen

TPS-Materials (C/C-SiC) überschreiten.

Die Ergebnisse der Flugauswertung von SHEFEX und die Berechnungen für das Fahrzeug

unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen zeigen die mögliche 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 gegenwärtig einzige Raumfahrzeug für bemannte Mission ist das Space Shuttle der

NASA. Allerdings wird auch dieses im Jahr 2010 außer Dienst gestellt, wobei ein Nach-

folger frühestens ab dem Jahr 2014 folgen soll. Insofern ist der jetzige Zeitpunkt für

neue Fahrzeugformen und Wiedereintrittsmissionen günstig, wonach die Raumfahrt vor

einem Neuanfang steht. Für die Gestaltung und Dimensionierung der Raumtransporter ist

der atmosphärische Wiedereintritt stets eine der kritischsten Randbedingungen, da sich

hier auf das Wiedereintrittsfahrzeug sehr große aerothermodynamische Lasten ergeben.

Die Temperaturerhöhung der Strömung wird im Wesentlichen durch Reibungseffekte in

Wandnähe und Verdichtungsstöße im Strömungsfeld herbeigeführt. Die dabei gewandelte

thermische Energie ist primär von der Machzahl, der Form und Beschaffenheit des Körpers

sowie von den atmosphärischen Zustandsgrößen (Dichte und Temperatur) abhängig. So

ergeben sich z.B. beim Space Shuttle Strömungstemperaturen, bei denen nicht mehr von

einem idealen Gas ausgegangen werden kann, da Hochtemperatureffekte wie Anregung der

Molekülfreiheitsgrade, Dissoziation und Rekombination von Stickstoff- und Sauerstoffmo-

lekülen in Erscheinung treten. Außerdem kann es zur Ablation des Thermalschutzsystems

(Thermal Protection System) kommen. Die Wärmelast im Staupunkt q̇Stau lässt sich nach

Bertin [14] aus dem Nasenradius RN , der Atmosphärendichte ρ∞ und der Anströmge-

schwindigkeit ~v∞ wie folgt abschätzen:

q̇Stau =

√
ρ∞ ~v3

∞√
RN

. (1.1)

Daraus wird ersichtlich, dass mit kleiner werdendem Nasenradius die Wärmelast zunimmt.

So führt eine Halbierung des Radius zu einer
√

2-fachen Erhöhung des Wärmestroms im

Staupunkt. Hierin ist einer der Hauptgründe zu sehen, weshalb sich stumpfe Körper von

Beginn des Raumfahrtzeitalters an als Standard-Geometrien für den Wiedereintritt eta-

bliert haben. Sie weisen jedoch auch bedeutende Nachteile auf. Der hohe Druckwiderstand

trägt zu einer raschen Abbremsung des Fahrzeugs bei, was den Längs- und Seitenreichwei-
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1.1 Hintergrund

ten enge Grenzen setzt. Damit können Wiedereintrittsfahrzeuge nur zu jeweils sehr kurzen

orbitalen Zeitfenstern eine vorgegebene Landezone auf der Erdoberfläche erreichen. Dies

gilt umso mehr, wenn es sich um einen rein ballistischen Wiedereintritt handelt. Die Missi-

onsflexibilität ist somit äußerst begrenzt. Hinzu kommt, dass klassische Thermalschutz-

systeme aufgrund ihrer gekrümmten Formgebung und der großen Plattenanzahl sehr teuer

und aufwendig in der Fertigung und Wartung sind. Wiedereintrittsfahrzeuge mit scharf-

kantigen Geometrien können diese Nachteile umgehen. Solche Raumtransporter zeichnen

sich durch große, facettenartige TPS-Flächen aus, die vergleichsweise günstig in ihrer Ent-

wicklung und Herstellung sind. Bei einer Ausführung als Hochauftriebskörper sind sehr

große Längs- und Seitenreichweiten möglich. Das Wiedereintrittsfahrzeug kann von meh-

reren aufeinander folgenden Erdumläufen aus eine festgelegte Landezone erreichen. Ferner

sind Landungen auf geografischen Breiten möglich, die einem stumpfen Körper aufgrund

seiner Bahninklination nicht zugänglich 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 Möglichkeiten bezüglich der Gestaltung eines Körpers ergeben haben, hat das Deut-

sche Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) 2002 das Forschungsprojekt SHEFEX

(SHarp Edge Flight EXperiment) initiert. Darin wird die Machbarkeit scharfkantiger

Profile (siehe Gegenüberstellung in Abbildung 1.1) 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 durchgeführt werden konnte und voraussichtlich im Jahr 2010 der zweite

stattfindet. Diese Flüge 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: Gegenüberstellung einer scharfkantigen (SHEFEX-I) und abgerundeten
(Space Shuttle) Geometrie.

Die genaue Analyse des ersten SHEFEX -Experimentes (SHEFEX-I )1 und die Bewer-

tung einer scharfkantigen Konfiguration unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen sind

Gegenstand dieser Arbeit.

1Im Folgenden wird anstatt der Bezeichnung SHEFEX-I vereinfacht SHEFEX verwendet.
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1.2 Stand der Forschung

Im Folgenden soll ein Überblick zum Wissensstand bezüglich der Auswertung von Wie-

dereintrittsexperimenten und den relevanten Strömungseffekten sowie zu Untersuchungen

von scharfkantigen Hyperschallkörpern gegeben werden.

1.2.1 Wiedereintrittsexperimente

Vorreiter in der Raketenforschung waren die Deutschen im Zweiten Weltkrieg in Pee-

nemünde auf der Insel Usedom. Hier wurden für militärische Zwecke die ersten Raketenex-

perimente durchgeführt. Im Kalten Krieg entwickelte sich zwischen den Vereinten Staaten

und der Sowjetunion eine konkurrierende Entwicklung von weitreichenden Hochgeschwin-

digkeitssystemen, die eine Waffentechnologie für interkontinentale Distanzen ermöglichen

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 ermöglichten.

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. Für den Wiedereintritt gibt es bezüglich

der Körpergestaltung zwei unterschiedliche Entwicklungsphilosophien. Zur ersten Gruppe

gehören die Kapseln, die technologisch relativ einfach gestaltet sind, dafür aber eine stark

eingeschränkte Missionsflexibilität aufweisen und eine geringe Gleitzahl (Auftrieb/Wi-

derstands-Verhältnis) besitzen. Dem gegenüber steht die zweite Gruppe der Hochauf-

triebsfahrzeuge (große Gleitzahl), deren Entwicklung weitaus komplizierter ist. Allerdings

besitzt diese Gruppe dafür eine höhere Missionsflexibilität.

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 Sänger basierte und die Grundlagen für das spätere Space Shuttle

lieferte. Es folgten 45 weitere
”
X -Flugzeuge”2 der NASA und der amerikanischen Streit-

kräfte, die die unterschiedlichsten Forschungsschwerpunkte von Über- 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 für die Forschung sind. Das erklärt, warum trotz hoher Kosten

in den letzten 50 Jahren zahlreiche experimentelle Hyperschallflüge für unterschiedliche

Fahrzeugformen (Pegasus, X-15, X-17, X-30, X-43, Space Shuttle, Apollo) durchgeführt

2Das
”
X ” rührt aus dem Wort

”
eXperimental” her.
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wurden. Was den Stand der Forschung von Flugexperimenten im Über- 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”. Primär ist laut Neumann [75] allen Flügen die Erforschung von Mess- und Flug-

systemen gemein. Vor allem die für diese Arbeit relevanten Messsysteme beinhalten die

Erfassung der physikalischen Größen: Druck, Temperatur und spezifischer Wärmestrom.

Dabei ergeben sich bis heute Unsicherheiten bei den Messsystemen, wie es die folgende

Aussage aus dem Jahr 1992 von Noffz [76] exemplarisch belegt:

”
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 [...]”

Ergänzend führt Bertin [14] aus, das die Messungen zum besseren Verständnis und zur

Identifizierung spezieller Strömungsphänomene beitragen sollen. Demnach gibt es für den

Entwicklungs- und Optimierungsprozess von Wiedereintrittsfahrzeugen Einflussgrößen,

die erforscht bzw. zunächst identifiziert werden müssen. Die im Vorfeld nicht erwarteten

Strömungseffekte stellen dabei für die Mission die größere Gefahr dar, da deren Aus-

wirkungen bei der Konstruktion und Dimensionierung des Fahrzeugs unberücksichtigt

bleiben. Im Folgenden sollen einige wesentliche Strömungseffekte von Wiedereintrittsex-

perimenten vorgestellt werden.

Abbildung 1.2: Darstellung zur Turbulenzentstehung auf einer Platte nachWhite [106].

Ein wichtiges Strömungsphänomen ist die Transition zwischen laminarer und turbu-

lenter Grenzschicht, wobei diese eine elementare Bedeutung für die thermische Aufhei-

zung hat. Der Wärmeübergang in einer turbulenten Grenzschicht ist im Vergleich zu
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einer laminaren Grenzschicht aufgrund der erhöhten Austauschbewegung um den Faktor

2-3 erhöht. Hirschel [46] bestätigt, dass es bis heute trotz intensiver Forschung nicht

möglich ist, zuverlässig den Transitionspunkt während eines Wiedereintritts vorherzusa-

gen. Vor über hundert Jahren wurde von Reynolds (1883) und Rayleigh (1880) erkannt,

dass die Entstehung der Turbulenz eine Folge der Instabilität der laminaren Strömung

gegenüber Störungen ist. Wie aus Abbildung 1.2 ersichtlich, ist der laminar-turbulente

Grenzschichtumschlag sehr komplex und vielfältig, da die ablaufenden Strömungsvorgänge

instationär, dreidimensional und nichtlinear sind. Die natürliche Transition in einer Grenz-

schicht ist ein räumlich ablaufender Prozess, der sich nach Schlichting und Gersten [91]

im Wesentlichen aus der Störungserzeugung und Störungsausbreitung zusammensetzt. Im

ersten Bereich dringen äußere Störungen wie Turbulenz in der Anströmung, Schall und

Vibration in die Grenzschicht ein und werden dort zu wellenartigen Störungen umge-

wandelt. Der zweite Bereich umfasst die Ausbreitung der so erzeugten Anfangsstörungen

in der instabilen laminaren Grenzschicht und ihre Entwicklung bis zur Turbulenz. Vor

allem unter realen Freiflugbedingungen ist der Grenzschichtumschlag nicht eindeutig vor-

hersagbar, da sowohl die Bedingungen am Körper (Wandtemperatur, Oberflächen- und

Geometriebeschaffenheit) als auch die Anströmbedingungen (Strömungsgeschwindigkeit,

Fluglage, atmosphärische Zustandsgrößen usw.) ständig 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 ermöglich und damit die Thermalspannung zu re-

duzieren. Unter anderen haben die Autoren Smith [97] und Pitts [81] 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 Stufenhöhe bis zu 3 mm

betragen können, wobei beide eine Anregung der Transition herbeiführen. Bestätigt wird

dies sowohl durch Garimmella [37], der die Strömungstopologie und den Wärmeübergang

in einer Spalt-Konfiguration untersucht, als auch durch die Arbeiten von Charbonnier

[22], der eine kritische, dimensionslose Stufenhöhe ermittelt, ab der eine Transition der

Grenzschicht beobachtet werden kann.

Außerdem sei auf die z.B. von Launder [57], Patel und Head [80], Gad-el-Hak [35] sowie

Viswanath und Narasimha [102] durchgeführten Untersuchungen zur Relaminarisierung

verwiesen, die von den Autoren auch als
”
reverse transition”,

”
inverse transition” oder

”
retransition” bezeichnet wird. Danach kann es bei stark beschleunigten Strömungen 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 Dämpfung der Turbulenz erfolgt.

Daraus ergeben sich Grenzschichteigenschaften (Reduzierung des Reibungsbeiwertes, ge-

ringerer Wärmeübergang usw.), die einem laminaren Zustand entsprechen. Kriterien zur

Abschätzung der Relaminarisation für stark beschleunigte zweidimensionale Strömungen

werden z.B. gemäß Back und Seban [6] mit Hilfe des Beschleunigungsparameters K oder
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1.2 Stand der Forschung

z.B. laut Badri Narayanan und Ramjee [7] durch die Bestimmung der mit der Impuls-

verlustdicke δ2 ermittelten Reynoldszahl Reδ2 geliefert.

Abbildung 1.3: Darstellung der Kompressionsrampe amSHEFEX-Körper (A - Ablösepunkt
und W - Wiederanlegepunkt).

Weitere wichtige Strömungseffekte sind die Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Inter-

aktionen, die lokal auftreten und einflussreiche Folgen auf das Strömungsbild haben

können. Sie rufen oft Widerstandsanstieg, Ablösung der Strömung, aerodynamische Las-

ten und sehr hohe Temperaturspitzen in der Struktur hervor. Bei einer solchen Interak-

tion kreuzt eine Stoßfront einen anderen Stoß bzw. trifft der Stoß auf die Grenzschicht

auf oder geht aus dieser hervor. Dolling [28] gibt eine Übersicht zu den Untersuchungen

der Stoß-Grenzschicht-Interaktion, woraus ersichtlich wird, dass zahlreiche Forschungs-

arbeiten existent sind. Die ersten Untersuchungen gehen auf Ackeret [1] und Liepmann

[61] zurück. In weiterführenden Arbeiten wie z.B. Déléry [25] wird u.a. zwischen Inter-

aktionen unterschieden, die durch einen einfallenden Stoß auf eine ebene Plattengrenz-

schicht und durch eine Kompressionsrampe hervorgerufen werden. Der letztgenannte Fall

(Kompressionsrampe) liegt auch am SHEFEX -Körper vor, siehe Abbildung 1.3. Die

Rampengeometrie erzwingt eine Richtungsänderung der Strömung, aus der ein positiver

Druckgradient folgt, der die Grenzschicht aufdickt. Mit der Aufdickung der Grenzschicht

können aus Kompressionswellen Stöße und Ablöseerscheinungen der Strömung hervor-
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gehen. Aktuelle und für diese Arbeit interessante Forschungsergebnisse hierzu kommen

von Pagella [79] und Bleilebens [17], die numerische Simulationen bzw. experimentel-

le Untersuchungen zur Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung an einer Kompressionsrampe

durchgeführt haben. Ebenso wurde von Settles [93] sowie von Smith und Dussauge [96]

die Strömung an einer Einfachrampe bei unterschiedlichen Winkeln analysiert. Ergänzend

sei auf die experimentellen Untersuchungen einer Doppelrampe von Gaisbauer [36] und

Schlaich [90] hingewiesen. Numerische Untersuchungen zur Rampenströmung können in

den Arbeiten von Zheltovodov [110], Knight [52], Urbin et al. [100] und Fedorova et

al. [32] gefunden werden.

Die Stoß-Stoß-Wechselwirkung lässt sich aufgrund ihrer Komplexität im Vorfeld schwer

abschätzen. Bertin und Cummings [15] führen hierzu aus, dass die Flugingenieure lange

Zeit brauchten, um zu realisieren, dass Stoß-Stoß-Interaktionen sehr hohe lokale ther-

mische Lasten und
”
katastrophale” Beschädigungen verursachen können. So zeigte sich

im Oktober 1967 beim Flug der X-15A-2 und der dort stattfindenden Wechselwirkung

zwischen den Stößen, welchen zerstörerischen Einfluss die Interaktion auf die Struktur

(Seitenflügel) haben kann. Mögliche Arten der Stoßinteraktionen sind von Edney [29] in

sechs Typen klassifiziert worden. Weitere Arbeiten von Holden et al. [47], Klopfer und

Yee [51] sowie Wieting und Holden [108] haben sich mit den Einflüssen der Reynolds-

und Machzahl auf die maximalen Druck- und Wärmelasten befasst. Wichtige Arbeiten

bezüglich der numerischen Simulation der Stoß-Stoß-Wechselwirkungen, bei denen auf-

grund der hohen Temperaturen chemische und thermische Nichtgleichgewichteffekte (Re-

algaseffekte) berücksichtigen werden, liefern Brück 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 durchgeführt wor-

den sind, gibt es nur relativ wenige, bei denen eine scharfkantige Körperform zum Einsatz

kam. Dies ist durch das im Abschnitt 1.1 (S. 1 ff.) eingeführte Problem bezüglich der

hohen thermischen Lasten an der Nasenkante erklärbar. 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 [18]) 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 Entwurfsansätze, die keine abgerundete Kontur beinhalteten.

So stellen z.B. das Sänger -Konzept (Abbildung 1.4(a)) oder der auf Nonweiler (1951)

zurückgehende Wellenreiter erste Konfigurationen mit scharfen Kanten dar. Bei einem

Wellenreiter ist ein sehr geringer Stoßabstand erwünscht, um eine günstige Lage des Sto-

ßes zu erzeugen, so dass die durch den Stoß resultierende Kompression auf der Unterseite
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des Fahrzeugs zur Auftriebssteigerung beiträgt. Dies ist nur mit einer spitzen (Flügel-)

Vorderkante möglich, wie es auch beim Wellenreiter DLR-F8 in Abbildung 1.4(a) der

Fall ist. Weiterführende Arbeiten zur Auftriebserhöhung mit Wellenreitern sind z.B. bei

Anderson [2] und Eggers [30] zu finden. Ein anderes Einsatzgebiet von scharfkantigen

Konturen ist in den luftatmenden Hyperschallflugzeugen (Ramjets und Scramjets) wie X-

43 zu sehen. Hier wird der Strömungsverlauf derart beeinflusst, dass die in die Brennkam-

mer einströmende Luft möglichst stark komprimiert und erhitzt wird, was einen schmalen

und lang gestreckten Frontbereich mit einer scharfen Körpervorderkante erfordert, wie

z.B. bei dem in Abbildung 1.4(a) gezeigten JAPHAR-Körper. Scramjets ermöglichen

Hyperschallflüge bei Ma = 5−20, wobei deren Entwicklung in die fünfziger und sechziger

Jahre zurückgeht. Sowohl beim Wellenreiter als auch bei luftatmenden Hyperschallflug-

zeugen ist die scharfkantige Gestalt notgedrungen entstanden, um spezielle Ziele (geringer

Stoßabstand, Beeinflussung der Strömungstopologie usw.) realisieren zu können. Gemäß

einer aktuellen Arbeit von McClinton [72] bedarf es dabei weitere intensive Studien zum

Thermalverhalten an den Kanten.

(a) Scharfkantige Fahrzeugkonzepte vgl.Longo [63]. (b) SHARP-B2 mit Detailansicht der
Planken nachSalute [87].

Abbildung 1.4: Darstellung von Fahrzeugen mit scharfkantiger Geometrie.

Eines der wenigen, mit SHEFEX 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 Geometrieansätze (SHARP-B und SHARP-S ) verfolgt. In der B -Gruppe

ist der in Abbildung 1.4(b) gezeigte konische Vorkörper mit vier kleinen, seitlich ange-
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brachten, kantigen Planken (strakes) und in der S -Gruppe eine keilförmige Geometrie mit

spitzer Vorderkante Gegenstand der Untersuchungen. Bisher wurden nur zwei Wiederein-

trittsexperimente (B1 und B2 ) zur ersten Gruppe durchgeführt. Davon stellt vor allem

der zweite Flug (B2 ) vom 28. September 2000 einen erfolgreichen ballistischen Wieder-

eintritt bei Mamax = 22 und einer Flugzeit von 23 Minuten dar. Außerdem konnte in den

Planken die Aufheizung mittels Thermoelementen gemessen werden. Salute [87] führt

diesbezüglich aus, dass die Messungen eine geringere Temperatur zeigten als erwartet,

dafür jedoch höher Temperaturgradienten vorlagen. Ferner weist er darauf hin, dass die

komplette Flugauswertung Gegenstand zukünftiger Untersuchungen sein wird und de-

taillierte Ergebnisse folgen werden, sobald diese vorlägen. Allerdings konnten hierzu kei-

ne neuen Ergebnisse gefunden werden. Dafür ist in anderen Veröffentlichungen wie z.B.

Kinney [50] dem theoretischen Entwurf eines scharfkantigen Fahrzeugs (SHARP-CTV )

Aufmerksamkeit geschenkt worden.

Die Literaturstudie zu den erfolgten Wiedereintrittsexperimenten scharfkantiger Körper-

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 SHEFEX -Experiment eine Vorreiterrolle zu.
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1.3 Zielsetzung und Vorgehensweise zur Arbeit

Wie im vorangegangenen Abschnitt erläutert, zeigt sich, dass vergleichsweise wenige Ar-

beiten zu durchgeführten Wiedereintrittsexperimenten von scharfkantigen Hyperschall-

fahrzeugen existieren und zahlreiche Problemstellungen unbeantwortet sind. Im Rahmen

dieser Arbeit gilt es zunächst eine Sensitivitätsanalyse bezüglich einer Flugauswertung am

Beispiel von SHEFEX zu erarbeiten. Sie soll generell zeigen, welche Einflüsse bei der Ana-

lyse eines Wiedereintrittexperiments beachtet werden müssen und mit welchen Ungenau-

igkeiten die einzelnen Komponenten einhergehen. Die Sensitivitätsanalyse umfasst nicht

nur aerodynamische Faktoren wie Unterschiede der Atmosphärenmodelle und numerische

Einflüsse wie Netzabhängigkeiten, sondern berücksichtigt auch systembedingte Größen wie

Einbauverhältnisse der Messsensoren. Das wesentliche Ergebnis dieser Analyse ist in einer

zusammenfassenden Übersicht der Unsicherheiten aller wichtigen Einflussgrößen zu sehen.

Damit soll die Frage geklärt werden:

Mit welchen Genauigkeitsmargen kann ein Wiedereintrittsexperiment wie

SHEFEX ausgewertet werden?

Darauf aufbauend wird das SHEFEX -Experiment in einem gekoppelten Strömungs-Struk-

tur-Verfahren nachgerechnet und dessen Ergebnisse mit den Flugmesswerten verglichen.

Hierfür wird der gesamte Wiedereintrittsbereich zwischen 60 km (erste belastbare Mess-

werte) und 20 km (Auslegungshöhe für Konstruktion und definiertes Ende des Experi-

mentes) untersucht. Dieser Abschnitt soll folgende Frage beantworten:

Ist die verwendete Strömungs–Struktur–Kopplung dafür geeignet, ein

instationäres Aufheizen während des atmosphärischen 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 näher 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 Körperformen bei einem atmosphärischen

Wiedereintritt bzw. für 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 durchgeführt wurde. Ziel war, das Wiedereintrittsverhalten eines

facettierten Flugkörpers experimentell zu untersuchen. Die alleinige Federführung des Ex-

perimentes lag beim DLR, obgleich bei der Bestückung des Hitzeschutzsystems einzelne

Platten von den Unternehmen EADS und MAN als Passagierexperimente mit einbe-

zogen wurden. Während des gesamten Fluges wurden nicht nur die flugmechanischen

Eigenschaften wie Position und Höhe, sondern auch aerothermodynamische Messwerte

wie Druck, spezifischer Wärmestrom und Temperatur erfasst. Was die Gestaltgebung des

Experimentkörpers betrifft, siehe Abbildung 1.1(a) (S. 2), so sind zwei verschiedene

Ansätze umgesetzt worden. Der obere Teil sollte die Form einer Ogive aufweisen, die für

Raumfahrzeuge meist verwendet wird. Die untere Struktur sollte einer Rampenströmung

bzw. dem Fall einer ausgeschlagenen Steuerklappe entsprechen. Der Vorkörper des Wie-

dereintrittsfahrzeugs setzte sich aus den in Tabelle 2.1 gezeigten 26 Platten und einer

massiven Spitze zusammen. Vorwiegend bestanden die Platten aus C/C-SiC, einem faser-

verstärkten Keramikwerkstoff, der am DLR entwickelt wurde und dessen Materialkenn-

werte in Tabelle 2.2 zusammengefasst sind. Die genauen Materialzusammensetzungen

der Passagierexperimente sind unbekannt, weswegen eine Auswertung der Messergebnisse

(Temperaturen) bzw. ein Vergleich mit den numerischen Simulationen nicht möglich ist.

Das Innere des Flugkörpers war thermisch durch eine Aluminiumoxid-Faserwolle von dem

Hitzeschutzsystem isoliert, um die im Inneren beherbergte Messtechnik zu schützen. Die

Thermalschutzplatten waren auf einer Aluminiumunterstruktur montiert, die zudem die

mechanische Stabilität gewährleisten sollte.
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Tabelle 2.1: Nummerierung, Material und Hersteller der Hitzeschutzplatten.

Platte Material Hersteller

Spitze

C/C-SiC

DLR

1 – 8

18 – 25

11 – 12
Whipox

14 – 15

9, 17 Metall

EADS10 SPFI

16 C-SiC

26 C-SiC MAN

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

Wert Einheit
Temperatur [K]

273 473 873 1273 1673 2273

λ⊥ W/(mK) 9.2 9.2 8.2 7.6 7.2 7.66

λ‖ W/(mK) 16.8 16.8 18.1 18.0 18.8 14.0

cv J/(kgK) 748 1211 1414 1480 1514 1582

ρ kg/m3 1900

ǫ [-] ≈ 0.87

EM⊥
N/mm2 20000

EM‖
N/mm2 60000
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2.1 Flugexperiment – SHEFEX

2.1.2 Messdaten

Die Flugmessdaten lassen sich in zwei Kategorien einordnen. Zum einen sind während des

gesamten Fluges flugmechanische Messungen wie von Lage und Beschleunigung durch-

geführt worden. Zum anderen wurden die aero- und thermodynamischen Größen wie

Druck, Temperatur und Wärmstromdichte am Körper gemessen. In Abbildung 2.1 sind

die Positionen der einzelnen Sensoren veranschaulicht.

Abbildung 2.1: Darstellung der Sensorenpositionen amSHEFEX-Körper (links: Oberseite
und rechts: Unterseite).

Zusätzlich 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 2.1

mit einem ungefüllten Rechteck dargestellt sind. Alle anderen Sensoren waren intakt.

Allerdings müssen auch deren Werte analysiert und bewertet werden. So weisen z.B.

die verwendeten Mantelthermoelemente Verzugszeiten auf. Diese rühren daher, dass der

Messpunkt der Thermoelemente isoliert (ummantelt) ist und zusätzlich eine Verzögerung

durch den thermisch relativ schlecht leitenden Hochtemperaturkleber, mit dem die Ther-
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2.1 Flugexperiment – SHEFEX

moelemente verklebt waren, hinzukommt. Ausführliche Untersuchungen zu diesem Thema

können dem Abschnitt 3.3.3 (S. 71 ff.) entnommen werden. Die Erfassungsfrequenz der

Flugdaten beträgt 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

ermöglicht eine Flugauswertung, obwohl der Flugkörper nicht geborgen werden konnte.

Eine vollständige Beschreibung der Messtechnik kann den Arbeiten von Gülhan et al.

[38] sowie Siebe et al. [94] entnommen werden.

2.1.3 Aufarbeitung der Flugdaten

Die Körperlage des Fahrzeugs wird mit Hilfe einer Kreiselplattform erfasst, die die Än-

derung der Eulerwinkel berücksichtigt. Eulerwinkel sind Lagewinkel, die sich stets auf das

Körper-Koordinatensystem beziehen, wie es beim Start bzw. zur Initialisierung vorlag. Die

Höhe des Flugkörpers wird durch Radar- und GPS-Messungen ermittelt. Eine detaillierte

Beschreibung der Flugdaten ist in Barth und Eggers [10] zu finden. In Abbildung 2.2

sind die Eulerwinkel, Geschwindigkeit und Machzahl während der Wiedereintrittsphase

dargestellt.

Aus den Eulerwinkeln wird ersichtlich, dass der Körper während des Wiedereintritts einer

Taumelbewegung ausgesetzt war, die eine Lageänderung um die in Abbildung 2.2(a)

gezeigten räumlichen Achsen (x, y und z), in Form einer� Nick- (y-Achse),� Gier- (z-Achse) und� Rollbewegung (x-Achse)

beinhaltet. Die geflogenen Machzahlen liegen dabei im Bereich zwischen Ma = 5.6− 6.4.

Für die anstehenden numerischen Berechnungen werden die Strömungswinkel (Anstell-

und Schiebewinkel) relativ zum Körper benötigt, deren Ermittlung Gegenstand des fol-

genden Abschnittes ist.
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2.1 Flugexperiment – SHEFEX

(a) Körperwinkel (Eulerwinkel)

(b) Machzahl und Geschwindigkeit

Abbildung 2.2: Aerodynamische Flugwerte während des Wiedereintritts.
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2.1 Flugexperiment – SHEFEX

2.1.3.1 Ermittlung der Anstell- und Schiebewinkel

Die in Abbildung 2.3 dargestellten Anstell- und Schiebewinkel (α und β) geben an, aus

welcher Richtung der Körper angeströmt wird. Um die Anströmungswinkel bestimmen

zu können, bedarf es zwei grundlegender Informationen: Zum einen müssen die mit der

Kreiselplattform gemessenen Eulerwinkel (Θ und Ψ), die die relative Lageänderung des

Fahrzeugs auf das Initialkoordinatensystem angeben, bekannt sein. Zum anderen werden

die Winkel γ und χ zur Beschreibung der Flugbahnrichtung benötigt. Diese gehen aus den

Abbildung 2.3: Definition der Anstell- und Schiebewinkel (α = γ − Θ undβ = χ − Ψ).

Datensätzen der flugmechanischen Messungen von SHEFEX nicht hervor, womit keine

direkten Informationen zur Flugbahn vorliegen. Allerdings können durch die Annahme,

dass das Fahrzeug stets um die Bahnwinkel γ und χ nickt bzw. giert, die Flugbahnwinkel

γ und χ mit den gemittelten Nick- und Gierwinkeln gleichgesetzt werden (γ = Θ und

χ = Ψ). Demzufolge wird angenommen, dass die Körperlängsachse für die mittleren Nick-

und Gierwinkel in der Flugbahn liegt. Die Anströmungswinkel ergeben sich dann zu:

α = γ − Θ = Θ − Θ (2.1)

β = χ − Ψ = Ψ − Ψ (2.2)

Die gemittelten Eulerwinkel betragen im untersuchten Höhenbereich Θ ≈ 165◦ und Ψ ≈
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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Änderung der Körperlage sehr genau (< ±0.1◦). Allerdings sind die auf das Initialkoordi-

natensystem bezogenen relativen Eulerwinkel mit größeren Abweichungen verbunden, da

das Referenzkoordinatensystem nur mit einer Genauigkeit von ±2◦ ausgerichtet werden

konnte. Ein entscheidender Vorteil der beschriebenen Vorgehensweise zur Ermittlung der

Anströmwinkel ist, dass die Ungenauigkeit der gemessenen Eulerwinkel sich nicht in den

berechneten Strömungswinkeln widerspiegelt, da der Fehler sowohl in den relativen als

auch im gemittelten Eulerwinkeln enthalten ist und sich somit aufhebt. Zum Beispiel gilt

für den Anstellwinkel gemäß Gleichung (2.1): α = (Θ ± 2◦) − (Θ ± 2◦) = Θ − Θ.

Bei der bisherigen Herleitung der Strömungswinkel α und β ist jedoch weiterhin die

Abhängigkeit vom Rollwinkel φ des Fahrzeugs gegeben. Nur die korrekte Kombination

aus α, β und φ ergibt die richtige Anströmbedingung. Um den damit einhergehenden

Aufwand zu reduzieren, schließt sich im folgenden Abschnitt ein Verfahren zur Implemen-

tierung des Rollwinkels in die Strömungswinkel α und β 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 Längsachse (Rollen) nicht mehr

separat berücksichtigt werden muss. Besonders für die numerischen Berechnungen wäre

ein gesondertes Erfassen des Rollwinkels mit einem deutlichen Mehraufwand verbunden,

da das Berechnungsnetz für jeden Zeitschritt neu ausgerichtet (rotiert) werden müsste.

Hinzukommend wären zweidimensionale Untersuchungen und die im Abschnitt 3.1.2

(S. 43 ff.) vollzogene Validierung des Anstellwinkels nicht bzw. nur für die Rollwinkel

φ = 0 ◦ und φ = 180 ◦ möglich.

Tabelle 2.3: Einfluss des Rollwinkels und transformierte Strömungswinkel α′ undβ ′.

transformierte Rollwinkel

Anstell- und Schiebewinkel 0◦ 90◦ 180◦ 270◦ 360◦

α′ α β −α −β α

β′ β α −β −α β

Die Tabelle 2.3 zeigt den Einfluss der Rollbewegung auf die Anströmbedingung. Im

dargestellten Fall ist zunächst der Körper aus seiner Ausgangslage heraus um α = 10◦ an-

gestellt. Anschließend erfährt das Fahrzeug eine Rollbewegung von φ = 90◦. Aufgrund der
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Rotation um die Rollachse wird aus dem anfänglichen Anstellen ein Schieben von β = 10◦.

Ein erneutes Rotieren zu φ = 180◦ trägt dazu bei, dass aus dem im Ausgang vorhande-

nen positiven Anstellwinkel eine negative Anstellung resultiert. Folglich beeinflusst der

Rollwinkel die Anströmbedingung wesentlich.

Ergänzend sind in Tabelle 2.3 die Änderungen der Anströmwinkel in Abhängigkeit der

Rollbewegung dargestellt. Die vollständige Implementierung des Rollwinkels durch Trans-

formation der Anstell- und Schiebewinkel zu α′ und β ′ wird mit Gleichung (2.3) bzw. (2.4)

beschrieben.

α′ = cos(φ) α + sin(φ) β (2.3)

β ′ = cos(φ) β − sin(φ) α (2.4)

Um die Gültigkeit der Transformationsgleichungen zu belegen, werden bei gleicher Mach-

zahl und atmosphärischen Bedingungen Strömungslösungen für beide Varianten� Rotation des Netzes/Körpers entsprechend des Rollwinkels� Transformation der Anstell- und Schiebewinkel zur Rollwinkelimplementierung

erzeugt. In Abbildung 2.4 sind hierzu die Berechnungsergebnisse dargestellt. Der Ver-

gleich zeigt, dass die Druckverteilungen auf den Oberflächen annähernd gleich sind, womit

die Implementierung des Rollwinkels validiert ist.

Abbildung 2.4: Validierung der Transformationsgleichungen zur Rollwinkelimplementier-
ung: rotiertes Netz:α = −5◦, β = −3◦ undφ = 120◦, transformierte Anströmwinkel:α′ =
−0.1◦ undβ ′ = 5.8◦, Strömungsbedingungen:Ma∞ = 6.2, p∞ = 5200 Pa undT∞ = 217 K.

Für die folgenden Berechnungen werden stets die transformierten Anströmwinkel mit

enthaltenem Rollwinkeleinfluss verwendet, wobei aus Vereinfachungsgründen anstatt α′

und β ′ lediglich α und β geschrieben wird. In Abbildung 2.5 sind die transformierten

Anstell- und Schiebewinkel entlang der Wiedereintrittstrajektorie dargestellt.
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Abbildung 2.5: Transformierte Anstell- und Schiebewinkel entlang der Trajektorie.
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2.2 Numerische Verfahren

2.2 Numerische Verfahren

2.2.1 Strömungslöser

Als Strömungslöser wird der DLR eigene TAU-Code verwendet, der zur Lösung der

Euler- und Navier-Stokes-Gleichungen ein Finite-Volumen-Verfahren auf hybriden Strö-

mungsnetzen nutzt. Durch die Arbeiten von u.a. Chen und Mack [23], Mack und Hannemann

[68] sowie Widhalm und Rossow [107] ist der TAU-Code für Hyperschallströmungen er-

weitert und validiert worden.

2.2.1.1 Grundgleichungen

Die Grundgleichungen der Strömungsmechanik umfassen die mathematische Formulie-

rungen des Erhaltungsprinzips für Masse, Impuls und Energie. Die nachstehenden Her-

leitungen dieser Grundgleichungen stützen sich auf die Literaturquelle Lecheler [60] und

werden auf ein endliches, festes, ruhendes Kontrollvolumen dV bilanziert. Die Erhaltungs-

größen können über die Volumengrenzen ein- und austreten, jedoch nicht vernichtet oder

erzeugt werden. Nur die jeweiligen Anteile einer Größe können variieren. So ist z.B. ei-

ne Umwandlung der thermischen und kinetischen Energieanteile im Strömungsprozess

möglich, 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. Für die Darstellung

der Grundgleichungen wird von einem idealen Gas ausgegangen, das mit

p = ρ R T (2.5)

beschrieben werden kann. Die spezifische Gaskonstante R ergibt sich wiederum aus den

spezifischen Wärmekapazitäten cp und cv (R = cp − cv). Zur Berechnung der temperatur-

abhängigen dynamischen Viskosität µ kann gemäß Hannemann [41] die Sutherland -Formel

verwendet werden, wobei diese für Luft lautet:

µLuft = 1.4584 × 10−6 T 1.5

T + 110.33
. (2.6)

Massenerhaltung

In Abbildung 2.6 ist ein infinitesimal kleines Volumenelement (dV = dx dy dz) mit den

Massenströmen dargestellt. Darin ist ρ die Dichte, u, v und w die Geschwindigkeitskom-

ponenten in x-, y- und z-Richtung und m die Masse im Inneren des Volumenelementes

(dm = ρ dV = ρ dx dy dz). Durch Aufstellen und Vereinfachen der Massenbilanz lässt

sich die Massenerhaltungsgleichung in Differenzialform und in kartesischen Koordinaten

aufstellen zu:
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∂

∂t
(ρ) +

∂

∂x
(ρ u) +

∂

∂y
(ρ y) +

∂

∂z
(ρ w) = 0 . (2.7)

Abbildung 2.6: Volumenelement mit Massenströmen.

Impulserhaltung

Die Impulserhaltung basiert auf dem zweiten Newton’schen Grundgesetz, wonach sich

die zeitliche Impulsänderung aus dem Produkt aus Masse und Beschleunigung bzw. aus

den Kräften ergibt (~F = m~a). Daraus folgt ein Kraftvektor ~F , der sowohl Körperkräfte

wie die Schwerkraft als auch Oberflächenkräfte 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 für

die Impulsgleichung in x-Richtung relevanten Kräfte. Damit kann die Impulsgleichung in

x-Richtung durch Einsetzen der jeweiligen Terme für die Kraft (Fx), die Masse (m) und

die Beschleunigung (ax) aufgestellt werden zu:

[
∂

∂x
(τxx) +

∂

∂y
(τyx) +

∂

∂z
(τzx) −

∂p

∂x
+ ρ gx

]
dx dy dz =

ρ dx dy dz

(
∂u

∂t
+ u

∂u

∂x
+ v

∂u

∂y
+ w

∂u

∂z

)
. (2.8)

Die Gleichung (2.8) lässt sich vereinfachen zu:

∂

∂x
(τxx) +

∂

∂y
(τyx) +

∂

∂z
(τzx) −

∂p

∂x
+ ρ gx = ρ

∂u

∂t
+ ρ u

∂u

∂x
+ ρ v

∂u

∂y
+ ρ w

∂u

∂z
. (2.9)
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Abbildung 2.7: Volumenelement mit Kräfte in x-Richtung.

Allerdings wird damit die Impulsgleichung in x-Richtung in der sog. nicht-konservativen

Form beschrieben, da die Terme ρ, ρ u, ρ v und ρ w vor den Ableitungen stehen, wodurch

bei der Diskretisierung der Impuls nicht vollständig erhalten bleibt. Um dies zu umgehen,

wird die rechte Seite der Gleichung (2.9) so umgeformt, dass alle Größen unter den Ablei-

tungen stehen, vgl. Lecheler [60]. Daraus folgt die konservative Form der Impulsgleichung

in x-Richtung in Differenzialform zu:

∂

∂t
(ρ u) +

∂

∂x
(ρ u2 + p − τxx) +

∂

∂y
(ρ u v − τyx) +

∂

∂z
(ρ u w − τzx) − ρ gx = 0 . (2.10)

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

∂

∂t
(ρ v) +

∂

∂x
(ρ v u − τxy) +

∂

∂y
(ρ v2 + p − τyy) +

∂

∂z
(ρ v w − τzy) − ρ gy = 0 (2.11)

und in z-Richtung zu

∂

∂t
(ρ w) +

∂

∂x
(ρ w u − τxz) +

∂

∂y
(ρ w v − τyz) +

∂

∂z
(ρ w2 + p − τzz) − ρ gz = 0 (2.12)

angegeben werden.

Die reibungsbehafteten Normal- und Schubspannungen lassen sich durch die Geschwin-

digkeitsgradienten ausdrücken, wobei für die Newton’schen Fluide die Spannungen pro-

portional zu den Geschwindigkeitsgradienten sind. So lautet z.B. der Spannungsterm τxx
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mit der dynamischen Viskosität µ:

τxx = −2

3
µ

(
∂u

∂x
+

∂v

∂y
+

∂w

∂z

)
+ 2 µ

∂u

∂x
. (2.13)

Zur vollständigen Beschreibung des Spannungstensors bietet sich die Einführung des

Kronecker-Deltas δij und der Einstein’schen Summationskonvention, die eine Formulie-

rung der Gleichungen in der Indexschreibweise vorsieht, an. So ergibt sich z.B. für den

Geschwindigkeitsvektor ~v der Ausdruck vi, worin der Index i = 1, 2, 3 dem jeweiligen

Basiseinheitsvektor entspricht. Für den vollständigen Spannungstensor unter der Zuhilfe-

nahme der Indexnotation mit den Indizes i, j, k = 1, 2, 3 folgt:

τij = µ

(
∂vi

∂xj
+

∂vj

∂xi
− 2

3

∂vk

∂xk
δij

)
, mit δij =





1 für i = j

0 für i 6= j
. (2.14)

Energieerhaltung

Die Energieerhaltung ist der erste Hauptsatz der Thermodynamik, wonach sich die zeit-

liche Änderung der totalen Energie im Volumenelement aus der am Volumenelement ver-

richteten Leistung Ẇ und dem erfolgen Wärmestrom Q̇ ergibt. Für ein geschlossenes

System folgt für den ersten Hauptsatz der Thermodynamik:

dE

dt
= Ẇ + Q̇ . (2.15)

Dabei setzt sich die Gesamtenergie E aus der inneren Energie Ein = m e mit der spezifi-

schen inneren Energie e und der kinetischen Energie Ekin = 1
2
m~v2 mit dem Geschwindig-

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

Energie Epot = m g h hinzu, die jedoch für eine Gasströmung vernachlässigbar ist. Folglich

ergibt sich die totale Energie zu:

E = Ein + Ekin = m e +
1

2
m~v2 = ρ

(
e +

1

2
~v2

)
dx dy dz , (2.16)

wobei die totale Ableitung nach der Zeit die Gleichung (2.17) liefert.

dE

dt
=

(
∂

∂t

[
ρ

(
e +

1

2
~v2

)]
+

∂

∂x

[
ρ u

(
e +

1

2
~v2

)]

+
∂

∂y

[
ρ v

(
e +

1

2
~v2

)]
+

∂

∂z

[
ρ w

(
e +

1

2
~v2

)])
dx dy dz (2.17)

Die Leistung Ẇ folgt aus dem Produkt aus Kraft und Geschwindigkeit in Kraftrichtung,

wobei die Gesamtkraft aus den Körper- und Oberflächenkräften resultiert. Somit gelten

in der x-Richtung die in Abbildung 2.8 gezeigten Leistungsanteile.
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Abbildung 2.8: Volumenelement mit Leistungs- und Wärmeflüssen in x-Richtung.

Aus der Gesamtbilanz aller Raumrichtungen folgt Gleichung (2.18) für die Leistung.

dẆ =

[
ρ(u gx + v gy + w gz) −

∂

∂x
(u p) − ∂

∂y
(v p) − ∂

∂z
(w p)

− ∂

∂x
(u τxx + v τxy + w τxz) −

∂

∂y
(u τyx + v τyy + w τyz) (2.18)

− ∂

∂z
(u τzx + v τzy + w τzz)

]
dx dy dz

Der Wärmestrom Q̇ ergibt sich aus dem Strahlungs- q̇S und dem Wärmeleitungsanteil q̇L.

Unter Anwendung des Fourier’schen Wärmeleitungsgesetzes

~̇qL = −λ ~∇T = −λ




∂
∂x

∂
∂y

∂
∂z


 T (2.19)

lautet die Differenzialgleichung für den Wärmestrom:

dQ̇ =

[
ρ q̇S +

∂

∂x

(
λ

∂T

∂x

)
+

∂

∂y

(
λ

∂T

∂y

)
+

∂

∂z

(
λ

∂T

∂z

)]
dx dy dz . (2.20)

Durch Einsetzen der Gleichungen (2.17), (2.18) und (2.20) in Gleichung (2.15) und Ein-

führung der spezifischen Enthalpie h = e+p/ρ folgt schlussendlich die Energieerhaltungs-
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gleichung in Differenzialform zu:

∂

∂t

[
ρ

(
e +

1

2
~v2

)]
+

∂

∂x

[
ρ u

(
h +

1

2
~v2

)
− (u τxx + v τxy + w τxz) − λ

∂T

∂x

]

+
∂

∂y

[
ρ v

(
h +

1

2
~v2

)
− (u τyx + v τyy + w τyz) − λ

∂T

∂y

]

+
∂

∂z

[
ρ w

(
h +

1

2
~v2

)
− (u τzx + v τzy + w τzz) − λ

∂T

∂z

]

−ρ(u gx + v gy + w gz) − ρ q̇S = 0 . (2.21)

Die eingangs erwähnten Navier-Stokes-Gleichungen ergeben sich aus den fünf Erhaltungs-

gleichungen (2.7), (2.10-2.12) und (2.21) für Masse, Impuls und Energie. Abschließend

soll in diesem Abschnitt eine Zusammenfassung der Navier-Stokes-Gleichungen für eine

instationäre, dreidimensionale, kompressible Strömung unter Berücksichtigung von Rei-

bungseffekten in vektorieller Schreibweise gegeben werden. Sie lauten:

∂

∂t
~U +

∂

∂x
~E +

∂

∂y
~F +

∂

∂z
~G = ~Q (2.22)

mit dem Erhaltungsvektor ~U

~U =




ρ

ρ u

ρ v

ρ w

ρ
[
e + 1

2
(u2 + v2 + w2)

]




, (2.23)

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

~E =




ρ u

ρ u2 + p − τxx

ρ v u − τxy

ρ w u − τxz

ρ u
[
h + 1

2
(u2 + v2 + w2)

]
− u τxx − v τxy − w τxz − λ ∂T

∂x




, (2.24)
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~F =




ρ v

ρ u v − τyx

ρ v2 + p − τyy

ρ w v − τyz

ρ v
[
h + 1

2
(u2 + v2 + w2)

]
− u τyx − v τyy − w τyz − λ ∂T

∂y




, (2.25)

~G =




ρ w

ρ u w − τzx

ρ v w − τzy

ρ w2 + p − τzz

ρ w
[
h + 1

2
(u2 + v2 + w2)

]
− u τzx − v τzy − w τzz − λ ∂T

∂z




(2.26)

und schlussendlich dem Quellterm ~Q

~Q =




0

ρ gx

ρ gy

ρ gz

ρ (u gx + v gy + w gz) + ρ q̇S




. (2.27)

Letzterer wirkt wie eine Quelle im Volumenelement und enthält die Schwerkraft mit der

Gravitationskonstante ~g sowie der Wärmestrahlungsdichte q̇s. Weitere Oberflächen- und

Volumenkräfte sind hier nicht berücksichtigt.

Bei den hergeleiteten Navier-Stokes-Gleichungen handelt es sich um nichtlineare partiel-

le Differenzialgleichungen, die von wenigen Sonderfällen abgesehen nur numerisch gelöst

werden können. Ferner ist die im Folgenden angeführte Turbulenzmodellierung meist

erforderlich, um die Erhaltungsgleichungen mit einem angemessenen Aufwand lösen zu

können.
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2.2.1.2 Turbulenzmodellierung

Gemäß Hinze [45] ist eine turbulente Strömung durch eine Vielzahl von kleinen bis großen

Wirbeln gekennzeichnet, deren Verteilung keiner Regel oder Ordnung gehorcht. Um die

physikalischen Prozesse numerisch wiedergeben zu können, ist demnach eine Diskretisie-

rung erforderlich, die unterhalb der kleinsten Wirbelgröße liegt. Erst dann ist mittels einer

direkten numerischen Simulation (DNS) eine Auflösung aller physikalisch relevanten Ska-

len einer zeitabhängigen dreidimensionalen Strömung möglich. Der numerische Aufwand

steigt jedoch proportional mit der Reynoldszahl an (Aufwand ∼ Re11/4). Folglich erfordert

dies für übliche Strömungsbereiche (Re > 105) eine derzeit nicht realisierbare Rechnerleis-

tung, weshalb die DNS bisher nur für einfache Geometrien und niedrige Reynoldszahlen

anwendbar ist. Darüber 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 [78], dass

großräumige Strukturen einer turbulenten Strömung in ihrer zeitlichen und räumlichen

Entwicklung direkt simuliert und nur die feinskaligen Strukturen modelliert werden. Durch

die Modellierung der kleinen Wirbelstrukturen reichen bei der LES im Gegensatz zur DNS

gröbere Rechengitter aus. Dies reduziert den Rechenaufwand zwar, überschreitet jedoch

noch die Rechenressourcen vieler technischer Strömungsfälle. Aufgrund dessen wird in

den meisten Strömungsberechnungen der Einfluss der Turbulenz nach der von Reynolds

vorgeschlagenen Aufteilung aller orts- und zeitabhängigen Strömungsgrößen Φ(xi, t) in

einen gemittelten Wert Φ(xi, t) und einen Schwankungsanteil Φ′(xi, t) modelliert, so dass

gilt:

Φ(xi, t) = Φ(xi, t) + Φ′(xi, t) (2.28)

mit Φ(xi, t) =
1

∆t

∫ t1+∆t

t1

Φ(xi, t) dt . (2.29)

Die schwankende Größe wird über eine charakteristische Zeitspanne ∆t gemittelt, wobei

diese mindestens so groß sein muss, dass Φ(x, t) unabhängig von ∆t ist. Außerdem dürfen

zeitliche Änderungen einer instationären Strömung nicht in den Mittelungsprozess ein-

bezogen werden. Für kompressible Strömungen wird die sog. Favre-Mittelung verwendet,

die folgenden massengewichteten Ansatz beinhaltet:

Φ(xi, t) = Φ̃(xi, t) + Φ′′(xi, t) (2.30)

mit Φ̃(xi, t) =
1

ρ∆t

∫ t1+∆t

t1

ρ(xi, t) Φ(xi, t) dt . (2.31)

Auf diese Weise kann der Einfluss der Turbulenz auf die dreidimensionalen instationären

Erhaltungsgleichungen für Masse (2.7), Impuls (2.10-2.12) und Energie (2.21) statistisch

modelliert werden, wobei sich daraus die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen

ergeben. Die nach Kolmogorov benannte Länge Lt stellt eine untere Beschränkung bezü-
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glich der Wirbelgröße bzw. deren Dissipation dar. Für Wirbelgrößen kleiner Lt wird die

Bewegungsenergie aufgrund von Reibung vollständig in Wärme umgewandelt (dissipiert).

Beim Zerfall großer Wirbel in kleinere Strukturen geht die kinetische turbulente Ener-

gie (k = 1
2
(v′

i v
′
i)) auf die entstehenden kleineren Wirbel über. Aus dem auf Kolmogorov

zurückgehenden Ansatz, wonach die kleinskaligen Wirbel nur soviel Energie in Wärme um-

setzen können, wie von den großen Wirbeln eingebracht wird, ergeben sich zwei wichtige

charakteristische Größen. Zum einen kann die turbulente Dissipation ǫ definiert werden,

die angibt, wieviel kinetische turbulente Energie in Wärme dissipiert wird. Zum anderen

spielt die kinematische Viskosität ν als Maß der inneren Reibung eine wichtige Rolle. Fer-

ner lässt sich die turbulente, energiebezogene Dissipationsrate ω mit der Dissipationsrate

ǫ und der turbulenten kinetischen Energie k angeben (ω ∼ ǫ
k
).

Gemäß Schlichting und Gersten [91] kann die Strömung in zwei Bereiche eingeteilt

werden: einer wandnahen Grenzschicht und einer freien Außenströmung. Die Grenzschicht

einer viskosen Strömung ist durch starke Änderungen der Strömungsgrößen normal zur

Wand gekennzeichnet, da die Strömung 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 Viskosität in der Grenzschicht von Bedeutung, wobei außerhalb von

ihr Reibungseffekte vernachlässigbar sind. Die Grenzschichtdicke δ ergibt sich aus dem

Abstand zwischen Wand und dem Punkt, an dem die Strömung 99 % der freien An-

strömgeschwindigkeit erreicht. Als Impulsverlustdicke δ2 wird dabei die hypothetische

Wandhöhe bezeichnet, bei der eine Strömung ohne Reibung die gleiche Verdrängungswirk-

ung wie die der Grenzschicht hervorruft.

Für eine zweidimensionale turbulente Grenzschicht mit der Geschwindigkeit u = f(x, y)

lassen sich in Wandnähe für die zeitlich gemittelte Geschwindigkeitskomponente zwei

Bereiche identifizieren, die durch die dimensionslose Geschwindigkeit u+, dem dimensi-

onslosen Wandabstand y+ und der dimensionslosen Schubspannungsgeschwindigkeit uτ

beschrieben werden können. Hierfür gilt:

u+ =
u

uτ

(2.32)

y+ =
uτ y

ν
(2.33)

mit uτ =
√

|τw|/ρ (2.34)

Die Wandschubspannung τw kann mit Gleichung (2.35) berechnet werden.

τw = µw
∂u

∂y
(2.35)

Damit lassen sich folgende Bereiche der Grenzschicht angeben:

viskose Unterschicht: u+ = y+ für y+ ≤ 10
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logarithmisches Wandgesetz: u+ = 1
ck

ln y+ + B für y+ ≥ 10 .

Die Konstanten ck ≈ 0.41 und B ≈ 5.5 wurden experimentell bestimmt [92]. Für die rei-

bungsbehaftete Strömung 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 gemäß Wilcox

[109] zwar eine feinere Grenzschichtauflösung erfordern, dafür aber physikalische Vorgänge

wie Ablösung und Wiederanlegen der Strömung besser erfassen. Im Rahmen dieser Ar-

beit werden ausschließlich 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

∂ρ

∂t
+

∂(ρ vi)

∂xi
= 0 (2.36)

ρ
∂vi

∂t
+ ρvj

∂vi

∂xj
= − ∂p

∂xi
+

∂

∂xj
(τij − ρv′

iv
′
j) (2.37)

mit eingesetzten Mittelwerten für vi und p gemäß Gleichung (2.28) lässt sich zeigen, dass

in die Impulsgleichung ein zusätzlicher Term (−ρv′
iv

′
j) hinzukommt. Dieser turbulente

Spannungstensor besteht aus einer 3x3-Matrix mit neun Komponenten, obgleich die sym-

metrische Tensorstruktur sechs unbekannte Größen 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 lösbar, da mehr

Unbekannte als Gleichungen vorhanden sind. Ein Lösung hierfür stellt der von Boussi-

nesq eingeführte Ansatz dar, wonach eine scheinbare Zähigkeit bzw. Wirbelviskosität ντ

entsprechend dem Newton’schen Gesetz für Flüssigkeitsbewegungen als Schließbedingung

eingeführt wird. Für den dreidimensionalen Strömungsfall folgt:

− ρv′
iv

′
j = ρντ

(
∂vi

∂xj

+
∂vj

∂xi

)
− 2

3
ρ k δij . (2.38)

Somit ist die Wirbelviskosität als orts- und zeitabhängige Strömungsgröße aufzufassen, die

den Einfluss der Turbulenz in Form einer zusätzlichen Viskosität berücksichtigt. 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 Wirbelviskositätsmodelle bezeichnet. Bei ihnen ist der Aufwand gegenüber der

unabhängigen Modellierung der sechs Reynolds-Spannungen erheblich reduziert. Im Fol-

genden soll für unterschiedliche und in dieser Arbeit verwendete Turbulenzmodelle kurz

erläutert werden, wie im Einzelnen die Wirbelviskosität ermittelt wird.
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Spalart-Allmaras–Modell

Das Spalart-Allmaras–Modell gehört zur Gruppe der Ein-Gleichungs-Modelle und wurde

von Spalart und Allmaras [98] 1992 vorgestellt. Die Wirbelviskosität wird mit Hilfe einer

partiellen Differentialgleichung mit dem Strömungsfeld in Verbindung gebracht. Dabei

wird eine Transportgleichung für eine modifizierte Form ν̃t der turbulenten kinematischen

Viskosität νt gelöst. Die Wirbelviskosität ist definiert als

νt = ρ ν̃tfν1 , (2.39)

worin fν1 eine Dämpfungsfunktion ist, die sicherstellt, dass die Modifikation der turbulen-

ten Viskosität nur außerhalb der wandnahen Schicht wirksam ist. Die Dämpfungsfunktion

ist beschrieben durch:

fν1 =
χ3

χ3 + C3
ν1

(2.40)

mit χ =
ν̃t

νt
. (2.41)

Darin ist Cν1 eine Modellkonstante. Die Transportgleichung für die modifizierte Form der

turbulenten Viskosität ν̃t lautet:

∂(ρν̃t)

∂t
+

∂(ρviν̃t)

∂xi
= Geνt +

1

σ

[
∂

∂xj

(
(ν + ν̃)

∂ν̃t

∂xj

)
+ Cb2

(
∂ν̃t

∂xj

)2
]
− Yeνt . (2.42)

Mit Geνt wird die Produktion und mit Yeνt die Dissipation von ν̃t erfasst. Bei den Variablen

σ und Cb2 handelt es sich um weitere Modellkonstanten.

Die ausführliche Herleitung dieses Turbulenzmodells und entsprechende Zahlenwerte der

Modellkonstanten können der genannten Literaturquelle von Spalart und Allmaras [98]

entnommen werden.

kkk-ωωω–Modell

Das k-ω–Modell von Wilcox [109] verfolgt einen weiterführenden Ansatz zur Modellierung

der Turbulenz, wonach sowohl für die kinetische turbulente Energie k der Schwankungs-

bewegung als auch für die turbulente Dissipationsrate ω der energiedissipierenden Wirbel

Transportgleichungen gelöst werden. Demzufolge handelt es sich bei dem k-ω–Modell um

ein Zwei-Gleichungs-Modell. Die gesuchte Wirbelviskosität folgt aus:

νt = ρ
k

ω
. (2.43)
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Die Transportgleichungen für die turbulente kinetische Energie k und die spezifische Dis-

sipation ω ergeben sich zu:

∂(ρk)

∂t
+

∂(ρvjk)

∂xj
= τij

∂vi

∂xj
− β∗ρkω +

∂

∂xj

[
(ν + σ∗νt)

∂k

∂xj

]
(2.44)

∂(ρω)

∂t
+

∂(ρvjω)

∂xj
= α

ω

k
τij

∂vi

∂xj
− βρω2 +

∂

∂xj

[
(ν + σνt)

∂ω

∂xj

]
. (2.45)

Die Variablen α, β, β∗, σ und σ∗ stellen entsprechende Modellkonstanten dar, wobei für

eine detaillierte Erläuterung 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-ǫ–Modells im äußeren Bereich und des k-ω–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

Viskosität νt berechnet sich beim SST–Modell mit:

νt =
a1ρk

max(a1ω ; ΩF2)
. (2.46)

Darin sind Ω der Betrag der Wirbelstärke, F2 eine Wichtungsfunktion und a1 eine Modell-

konstante. Das Gleichungssystem für die turbulente kinetische Energie und die spezifische

Dissipation lautet:

∂(ρk)

∂t
+

∂(ρvjk)

∂xj
= Pk − β∗ρkω +

∂

∂xj

[
(ν + σkνt)

∂k

∂xj

]
(2.47)

∂(ρω)

∂t
+

∂(ρvjω)

∂xj
=

γρ

νt
Pk − βρω2 +

∂

∂xj

[
(ν + σωνt)

∂ω

∂xj

]

+2(1 − F1)σω2
ρ

ω

∂k

∂xi

∂ω

∂xi

. (2.48)

Die Gleichungen (2.47) und (2.48) enthalten unterschiedliche Modellkonstanten wie β und

σk. Der Produktionsterm der turbulenten kinetischen Energie ist mit Pk bezeichnet. Auch

hier sei für 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 Zustandsgrößen eines

Fluids, sind jedoch nur in den seltensten Fällen analytisch lösbar. Insofern gilt es für

allgemeine Strömungsfälle Methoden zu entwickeln, mit denen die Gleichungssysteme ap-

proximativ gelöst werden können. Eine übliche Form der numerischen Approximation für

ein beliebiges Differenzial ∂f(x,y)
∂x

ist die Taylorreihenentwicklung, so dass für eine Funktion

f(x, y) in der Umgebung von x0

f(x) = f(x0) +
∞∑

n=1

∂nf

∂xn

∣∣∣∣∣
x0

(2.49)

geschrieben werden kann. Geht man davon aus, dass sich x unmittelbar in der Nähe von

x0 befindet, so können alle Summanden für n ≥ 2 vernachlässigt werden, womit sich die

erste Ableitung von f(x) an der Stelle x0 aus zwei diskreten Punkten und deren Funk-

tionswerten zusammensetzt. Die vernachlässigten Terme sind hierbei von der Ordnung

O (x − x0)
2. Für Gleichung (2.49) folgt dann:

f(x) = f(x0) +
∂f

∂x

∣∣∣∣
x0

(x − x0)

1!
+

∂2f

∂x2

∣∣∣∣
x0

(x − x0)
2

2!
+ . . .

︸ ︷︷ ︸
Abbruchfehler der Ordnung O (x−x0)2

(2.50)

⇒ ∂f

∂x

∣∣∣∣
x0

=
f(x) − f(x0)

(x − x0)
. (2.51)

Abbildung 2.9: Darstellung zum Hilfsnetz
(duales Netz), vgl. [27].

Diese Einführung zur Approximation soll

verdeutlichen, dass das Strömungsfeld dis-

kretisiert sein muss, um die partiellen Dif-

ferenzialgleichungen und deren Differenzia-

le durch Differenzen ersetzen zu können

und entsprechend numerisch zu lösen.1 Für

die Diskretisierung des Strömungsfeldes

nutzt der Tau-Code die Finite-Volumen-

Methode (FVM). Das Strömungsgebiet

wird zunächst in nichtüberlappende Kon-

trollvolumina zerlegt, die das primäre

Rechnungsnetz bilden. Die Berechnung der

Strömungsgrößen erfolgt in den Knoten-

punkten Pi. Da diese nicht von einem ein-

deutigen Volumen umschlossen sind, wer-

den Hilfsvolumina mit dem sogenannten dualen Netz (Hilfnetz) gebildet, die jeden Zel-

1Dies betrifft ebenso die im Abschnitt 2.2.2.1 (S. 35 ff.) vorgestellten Grundgleichungen der Thermal-
berechnung in einem Körper.
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leckknoten des Primärnetzes umgeben, siehe Abbildung 2.9. Die Zellmittelpunkte des

dualen Netzes entsprechen dann den Knotenpunkten (Pi) des Primärnetzes, weswegen die-

se Herangehensweise auch als knotenzentrierte Methode bezeichnet wird. Für jede dieser

Hilfsvolumina wird durch Bilanzierung aller zu- und abfließenden Flüsse über die Seiten-

flächen die integralen Erhaltungssätze gelöst, woraus sich die Strömungsgrößen an den

Knotenpunkten ergeben.

Räumliche Diskretisierung

Die räumliche Diskretisierung beinhaltet die Umwandlung der partiellen Ableitungen in

finite Differenzen. Im Folgenden sollen die möglichen Umformvarianten in finite Diffe-

renzen kurz vorgestellt werden. Hierzu wird eine beliebige Strömungsgröße Φ im Punkt

P (i, j) in Anlehnung an Gleichung (2.51) exemplarisch in der x-Richtung betrachtet. Im

Wesentlichen gibt es drei Arten der Differenzenbildung:

Vorwärts:

(
∂Φ

∂x

)

i,j

=





Φi+1,j−Φi,j

△x
+ O(△x) 1. Ordnung

−3Φi,j+4Φi+1,j−Φi+2,j

2△x
+ O(△x)2 2. Ordnung

, (2.52)

Rückwärts:

(
∂Φ

∂x

)

i,j

=





Φi,j−Φi−1,j

△x
+ O(△x) 1. Ordnung

3Φi,j−4Φi−1,j+Φi−2,j

2△x
+ O(△x)2 2. Ordnung

(2.53)

und

Zentral:

(
∂Φ

∂x

)

i,j

=
Φi+1,j − Φi−1,j

2 △ x
+ O(△x)2 2. Ordnung . (2.54)

In der Regel werden Differenzen 2. Ordnung verwendet, da diese eine genauere Lösung

erzeugen. Insofern sind die zentralen Verfahren vorteilhaft, da diese stets eine Genauig-

keit 2. Ordnung haben. Treten in der Strömung jedoch Unstetigkeiten wie Verdichtungs-

stöße auf, so führen die zentralen räumlichen Differenzen zu Fehlern, da sie von einem

stetigen Verlauf der Strömungsgrößen ausgehen. In diesen Fällen müssen die Vorwärts-

oder Rückwärtsdifferenzen gebildet werden, die unter Einbeziehung von drei Netzpunk-

ten ebenso eine Genauigkeit 2. Ordnung erreichen. Da im Rahmen dieser Arbeit Über-

und Hyperschallströmungen, also Strömungen mit Unstetigkeiten, untersucht werden und

der Tau-Code ein zeitschrittbasierender Löser ist, liegt ein hyperbolischer Gleichungs-

typ für die Strömungsgleichungen vor. Das bedeutet, dass die Auswirkung der lokalen

Störungen und Änderungen nur in einem durch Charakteristiken begrenztem Einfluss-

gebiet bemerkbar sind. Insofern wird für die räumliche 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

Störungen entlang der Charakteristiken in der Strömung berücksichtigt. Aus der Familie

der Aufwind-Verfahren wird das von Wada und Liou [103] entwickelte AUSMDV -Schema

verwendet, was auf einer kombinierten Splittung von Flussdifferenzen und Flussvektoren

beruht.
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Zeitliche Diskretisierung

Wie bereits erläutert, ist der Tau-Code ein zeitschrittbasierter Löser. Somit werden auch

für stationäre Strömungsfälle die zeitlichen Ableitungen ∂
∂t

der Navier-Stokes-Gleichungen

gelöst. Aufgrund der zeitabhängigen Berechnung der Strömungsgleichungen müssen nicht

unterschiedliche Lösungsverfahren für Unterschall- (elliptischer Gleichungstyp) und Über-

schallgebiete (hyperbolischer Gleichungstyp) verwendet werden. Ergänzend hierzu ist in

Abbildung 2.10 nach Anderson [4] veranschaulicht, das z.B. im Staupunkt trotz einer

Überschallumströmung (Ma > 1) ein Unterschallgebiet (Ma < 1) entsteht. Insofern kann

in den seltensten Fällen von einer reinen Überschallströmung ausgegangen werden.

Abbildung 2.10: Körperumströmung im̈Uberschall nachAnderson [4].

Die zeitliche Diskretisierung der partiellen Ableitung ∂
∂t

ist vom Grundansatz her analog

zur räumlichen Diskretisierung. Betrachtet man wieder eine beliebige Strömungsgröße Φ

im Punkt P (i, n) für unterschiedliche Zeitebenen n−1, n und n+1, wobei die Lösung zum

Zeitpunkt n + 1 gesucht ist und alle vorherigen Lösungen bekannt sind, so sind folgende

Diskretisierungen möglich:

Vorwärts:

(
∂Φ

∂t

)n

i

=
Φn+1

i − Φn
i

△t
+ O(△t) 1. Ordnung (2.55)

oder

Zentral:

(
∂Φ

∂t

)n

i

=
Φn+1

i − Φn−1
i

2 △ t
+ O(△t)2 2. Ordnung . (2.56)

Da die Lösung zum Zeitpunkt n+1 gesucht wird, ist eine Rückwärtsdifferenz nicht möglich.

Für ausführlichere Erläuterungen zur räumlichen und zeitlichen Diskretisierung sei z.B.

auf die Literaturquellen Ferziger und Peric [33], Oertel und Eckart [78] sowie Blazek

[16] verwiesen. Im Rahmen dieser Arbeit wird ein explizites, dreistufiges Runga-Kutta-

Schema nach Jameson et al. [48] verwendet.
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2.2 Numerische Verfahren

2.2.2 Strukturlöser

Für die Thermalberechnungen wird das kommerzielle Finite–Elemente–Programm Ansys

[5] eingesetzt. Innerhalb der Strömungs–Struktur–Kopplung bleibt die Strukturdeforma-

tion unberücksichtigt, da sie auf das globale Strömungsbild keinen Einfluss hat. Folglich

beschränkt sich die FEM-Berechnung auf die Temperaturverteilung im Körper. Speziel-

le Untersuchungen zum Einfluss der Strukturverformung auf die Einbauverhältnisse der

Wärmeflusssensoren während der Wiedereintrittsphase von SHEFEX werden gesondert

im Abschnitt 3.3.1 (S. 62 ff.) in Form einer Sensitivitätsanalyse durchgeführt.

2.2.2.1 Grundgleichungen

Mittels des Fourier’schen Gesetzes lässt sich der Zusammenhang zwischen dem Vektor

der Wärmestromdichte ~̇q und dem Temperaturgradienten ~∇T in Abhängigkeit von der

temperatur- und richtungsabhängigen Wärmeleitfähigkeit ~λ des Materials zu

~̇q = −~λ · ~∇T = −




λx

λy

λz


 ·




∂
∂x

∂
∂y

∂
∂z


T (2.57)

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

ρcv
∂T

∂t
= −

(
∂q̇x

∂x
+

∂q̇y

∂y
+

∂q̇z

∂z

)
+ QB . (2.58)

Dabei berücksichtigt der linke Teil der Gleichung (2.58) mit den Materialeigenschaften

ρ und cv das kapazitive Speichervermögen der Wärmeenergie über der Zeit. Neben der

Wärmeleitungsenergie enthält der rechte Teil der Gleichung (2.58) den Term QB, der für

die inneren Energiequellen steht. Durch Einsetzten des Fourier’schen Gesetzes (2.57) in

die Energiebilanzgleichung (2.58) folgt:

ρcv
∂T

∂t
= −

(
∂

∂x

[
λx

∂T

∂x

]
+

∂

∂y

[
λy

∂T

∂y

]
+

∂

∂z

[
λz

∂T

∂z

])
+ QB . (2.59)

Eine korrekte Lösung des Temperaturfeldes im Körper erfordert die Berücksichtigung

der Randbedingungen an den Wänden. Bei den durchgeführten gekoppelten Berechnun-

gen wird eine normal zur Oberfläche angreifende Wärmestromdichte angesetzt, die den

Energieeintrag aus den aerothermodynamischen Berechnungen beinhaltet. Ferner muss

der Energieverlust durch Wärmestrahlung in die Gesamtbilanz eingehen. Die spezifische

Wärmeabstrahlung berechnet sich nach Polifke und Kopitz [82] zu

q̇S = σ ε (T 4
Str − T 4

F lu) , (2.60)

worin σ die Stefan-Boltzmann Konstante
(
σ = 5.67 · 10−6 W

m2K4

)
und ε der Emissionsko-

effizient der Oberfläche sind. Entscheidend für die Wärmestrahlung ist die Temperatur-
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2.2 Numerische Verfahren

differenz zwischen der Strukturtemperatur TStr und der Fluidtemperatur TF lu, da diese

mit der vierten Potenz eingehen.

2.2.2.2 Diskretisierung

In diesem Abschnitt soll kurz auf die Diskretisierung eingegangen werden, wobei für

ausführliche Erläuterungen zur FEM auf die Fachliteratur wie Bathe [12], Knothe und

Wessels [53] sowie Maurial und Meißner [71] verwiesen sei. Der Grundansatz, um die

partielle Differenzialgleichung der Energiebilanz lösen zu können, ist laut Bathe [12] die

Energiegleichung (2.58) nach dem Prinzip der virtuellen Temperaturen mit einer beliebig

gewählten Temperaturverteilung T gewichtet über den Lösungsraum Ω zu integrieren, so

dass

∫

Ω

(
∂q̇x

∂x
+

∂q̇y

∂y
+

∂q̇z

∂z
− QB + ρcp

∂T

∂t

)
T dΩ = 0 (2.61)

folgt. Anschließend wird das Integral der Anteile ∂q̇i

∂xi
mittels des Gauß’schen Integralsatzes

in ein Flächenintegral übertragen, wobei nachstehende partielle Integration resultiert:

∫

Ω

ρcv
∂T

∂t
T dΩ −

∫

Ω

~̇q ~∇~T dΩ =

∫

Ω

QB T dΩ +

∫

S

(
λi

∂T

∂xi

)

︸ ︷︷ ︸
=q̇i

T dS . (2.62)

Die Finite-Elemente-Diskretisierung folgt schlussendlich durch Einsetzen der Ansatzfunk-

tion N und der Gradienten der Ansatzfunktion B in Gleichung (2.62) zu:

∫

Ω

ρcv N
T

N dΩ

︸ ︷︷ ︸
Cc

~̇T +

∫

Ω

B
T

λ B dΩ

︸ ︷︷ ︸
Kc

~T +

∫

S2

h N
T

N dS2

︸ ︷︷ ︸
Kh

~T =

∫

Ω

QB N
T

dΩ

︸ ︷︷ ︸
~Qb

−
∫

S1

q̇n N
T

dS1

︸ ︷︷ ︸
~Qn

+

∫

S2

h Te N
T

dS2

︸ ︷︷ ︸
~Qf

−
∫

S3

σ ε (T 4
W − T 4

U) N
T

dS3

︸ ︷︷ ︸
~Qr

. (2.63)

Darin sind Cc die Wärmekapazitätsmatrix, Kc die Wärmeleitfähigkeitsmatrix und Kh die

Matrix für die Konvektion bezüglich der unbekannten Temperaturen ~T . Ferner beinhal-

ten die Vektoren ~Qb und ~Qn die Elementwärmeströme, die aus inneren Wärmequellen

hervorgehen bzw. über die Oberflächen S1 bis S3 eingebracht werden. Die durch die

Wärmestrahlung abgegebene Energie berücksichtigt der Term ~Qr. Der Vektor ~Qk gibt

den konvektiven Anteil bezüglich der adiabaten Temperatur an.

Da es sich um instationäre Berechnungen handelt, kann im Gegensatz zu einer stationären

Aufheizung der kapazitive Anteil Cc
~̇T nicht vernachlässigt werden. Außerdem muss das
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2.2 Numerische Verfahren

Gleichungssystem (2.63) aufgrund der temperaturabhängigen Materialeigenschaften so-

wie der Wärmestrahlung und der dadurch hervorgerufenen Nichtlinearität iterativ gelöst

werden.
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2.2 Numerische Verfahren

2.2.3 Strömungs–Struktur–Kopplung

Ziel der in dieser Arbeit angewandten Strömungs-Struktur-Kopplung ist das thermische

Verhalten der Struktur in Abhängigkeit der umgebenden Strömungsverhältnisse zu erfas-

sen. Gleichsam soll der Einfluss der Oberflächentemperatur auf den Wärmeübergang dar-

gelegt werden. Insofern handelt es sich nicht nur um eine einseitige Strömungs-Struktur-

Interaktion, sondern um ein beidseitig gekoppeltes System (Strömung ⇆ Struktur). Das

Grundanliegen besteht darin, den instationären Aufheizungsvorgang des Körpers während

der atmosphärischen Wiedereintrittsphase nachzuvollziehen. Das verwendete Kopplungs-

verfahren ist innerhalb des DLR-Projektes IMENS (Integrierter Multidisziplinärer Ent-

wurf heißer Strukturen) und maßgeblich von den Wissenschaftlern Mack [67], Schäfer

[89], Haupt und Niesner [42] entwickelt sowie validiert worden und ermöglicht neben der

thermischen auch eine mechanische Kopplung. Das thermische Kopplungsverfahren ist in

Abbildung 2.11 dargestellt und besteht im Wesentlichen darin, dass zunächst auf der

Strömungsseite durch den Strömungslöser (Tau) eine spezifische Wärmestromverteilung

q̇F lu an der Oberfläche bei isothermer Temperaturrandbedingung an der Wand berechnet

wird.

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 Strömungslöser ermittelte Wärmestromver-

teilung bei gegebener Wandtemperatur wird in einem Co-Prozess der Kopplungsumge-

bung auf die Netzknoten der Strukturoberfläche interpoliert und in der Strukturrechnung

als Thermalrandbedingung q̇Str gesetzt, was einer Randbedingung zweiter Art bzw. Neu-

mann Randbedingung entspricht. Der Strukturlöser (Ansys) errechnet dann eine ent-

sprechende Temperaturverteilung im Körper und die sich ergebende Wandtemperatur

TStr. Diese Wandtemperatur wird in einem zweiten Co-Prozess auf die Netzpunkte der

Strömungsoberfläche interpoliert und im zweiten Iterationsschritt als Wandtemperatur

TF lu für eine erneute Strömungsberechnung verwendet, aus der eine korrigierte spezifische

Wärmestromdichte q̇F lu resultiert. Die beschriebene Kopplungsschleife wiederholt sich für

jeden berechneten Flugpunkt der Wiedereintrittstrajektorie, bis eine Konvergenz erreicht

ist, die mit der Änderung der Oberflächentemperatur erfasst wird. Eine Unterrelaxation

ist dabei nicht erforderlich, was auf den geringen Zeitschritt (∆t = 0.05 s) zwischen den

einzelnen Flugpunkten zurückgeführt werden kann.

Die Interpolation und der Transfer der Oberflächenwerte erfolgen mit dem kommerziellen

Programm MpCCI (Mesh-based parallel Code Coupling Interface) [39]. Dabei werden

nichtkonservative Interpolationsverfahren genutzt, die glatte Verläufe bezüglich der zu

übertragenden Größen gewährleisten. Allerdings ist kein Erhalt der Gesamtsumme der

transferierten Werte gegeben. Mack [67] und Schäfer [89] konnten hierzu jedoch zeigen,

dass die Übertragung des Wärmestroms durch die Interpolationsroutinen mit einem Fehler

kleiner 1 % erfolgt und somit eine ausreichende Konservativität vorhanden ist.

Abschließend sei angemerkt, dass der modulare Aufbau der Kopplungsumgebung eine

freie Auswahl der Strömungs- und Strukturlöser erlaubt und folglich andere als in dieser

Arbeit verwendeten Programme eingesetzt werden können.
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Kapitel 3

Sensitivitätsanalyse zur

Flugauswertung

Ziel der Sensitivitätsanalyse zur Flugauswertung ist die Identifizierung und Quantifizie-

rung von Fehlerquellen bzw. die dadurch verursachten Unsicherheiten. Hierbei findet eine

Einteilung in folgende drei Grundbereiche statt:� Aerodynamische Einflüsse — Abschnitt 3.1 (S. 40 ff.)� Numerische Einflüsse — Abschnitt 3.2 (S. 47 ff.)� Systembedingte Einflüsse — Abschnitt 3.3 (S. 62 ff.)

Abschließend soll eine Zusammenfassung aller Toleranzen verdeutlichen, mit welchen Ge-

nauigkeiten ein Wiedereintrittsexperiment wie SHEFEX ausgewertet werden kann.

3.1 Aerodynamische Einflüsse

Zu den wesentlichen aerodynamischen Einflüssen zählen Faktoren wie die Atmosphären-

modellierung sowie die Genauigkeiten der Anströmwinkel. Für beide Einflussgrößen gilt

es deren Auswirkungen auf das Strömungsbild zu untersuchen.

3.1.1 Atmosphärenmodelle

Das Atmosphärenmodell beschreibt unter Verwendung von meist empirischen Zustands-

gleichungen die höhenabhängigen Druck- und Temperaturverteilungen in der Atmosphäre.

Die physikalischen Größen sind neben der Höhe von der geographischen Lage und der Jah-

reszeit abhängig. Für die Flugauswertung sind die Atmosphärenbedingungen wesentliche

Randbedingungen. Da die Modelle fehlerbehaftet sind bzw. die realen Atmosphärenbe-

dingungen ständig Änderungen unterworfen sind, ist im Fall eines Flugexperimentes der
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3.1 Aerodynamische Einflüsse

Idealfall, wenn vor dem Flug eine Vermessung der Atmosphäre erfolgt. Da dies im Rahmen

des SHEFEX -Fluges aus Kosten- und Ressourcengründen nicht möglich war, muss eine

modellierte Atmosphärenbasis zur Anwendung kommen. Hierfür gilt es die Unterschiede

zwischen den Modellen aufzuzeigen, um so eine Genauigkeitsmarge ableiten zu können.

Für den Vergleich der Atmosphärenmodelle geben die Messungen des Physikalischen In-

stitut Bonn bzw. von Lübken [65] seltene und wertvolle Validierungsmöglichkeiten. Bei

diesen experimentellen Untersuchungen wurden die meteorologischen Parameter in Nord-

Norwegen (Andøya) im Höhenbereich zwischen 95 − 35 km in den Monaten Mai bis

September 1999 vermessen. Somit liegt eine geographische Übereinstimmung zwischen

den Messungen von Lübken [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

Mesosphäre gebracht wird. Anschließend wird die Kugel aus der Rakete ausgestoßen und

fällt zurück zur Erde. Während 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.
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Abbildung 3.1: Vergleich der AtmosphärenmodelleUS-Standard-76undCIRA-86mit Mes-
sungen vonLübken[65] für die Monate Mai, Juli und September (1999). Oben: Temperatur mit
prozentualer Abweichung vonLübken[65], unten: Druck mit prozentualer Abweichung von
Lübken[65]. Messunsicherheit gemäßLübken et al. [66]: p = p ± 1% undT = T ± 2%.
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3.1 Aerodynamische Einflüsse

Die Messungen von Lübken [65] werden mit den frei verfügbaren und in der Raumfahrt

oft verwendeten Atmosphärenmodellen US-Standard-76 und CIRA-86 verglichen. Hierzu

zeigt Abbildung 3.1 eine Gegenüberstellung in den Monaten Mai, Juli und September,

wobei das US-Standard-76 Modell keine Differenzierung in der Zeit und in der geographi-

schen Lage enthält und somit für die drei genannten Monate konstant bleibt. Im Gegensatz

dazu ändern sich beim CIRA-86 Modell die Atmosphärenbedingungen abhängig von der

Zeit und dem Ort. Die Darstellung der Ergebnisse ist so gewählt, dass in den oberen Dia-

grammen der Abbildung 3.1 die Temperatur und in den unteren Diagrammen der sta-

tische Druck als Absolutwert sowie als prozentuale Abweichung von den Messungen über

der Höhe aufgetragen sind. Die Messunsicherheiten betragen laut Lübken et al. [66]

±2 % für die Temperatur und ±1 % für den statischen Druck. Der gewählte Höhenbereich

(60−35km) auf der Abszisse ergibt sich aus dem definierten Auswertungsbereich bezüglich

des SHEFEX -Fluges (606060 − 20 km) und dem Vorhandensein von atmosphärischen Mess-

werten (95−353535km). Die atmosphärischen Werte sind abhängig vom untersuchten Monat,

wodurch das US-Standard-76 als konstantes Modell die größten Unsicherheiten beinhal-

tet. Dies zeigt sich vor allem für die Monate Mai und Juli, wo die maximale Druckdifferenz

zu den Messungen 33 % (H = 60 km) beträgt. Die Temperaturen beinhalten hier ebenso

Abweichungen von ca. 10%. Für das CIRA-86 Modell kann festgehalten werden, dass für

den gesamten untersuchten Zeit- und Höhenbereich bei Berücksichtigung der Messfehler

die maximalen Unsicherheiten von 7 % für die Temperatur und 6 % für den statischen

Druck nicht überschritten 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 3.1 zusammengefasst.

Tabelle 3.1: Maximale Abweichung des Atmosphärenmodells (CIRA-86) im Vergleich zu
den Messungen vonLübken[65] unter Berücksichtigung der Messfehler.

Größe Unsicherheit

p p = p ± 6%

T T = T ± 7%

Ma Ma = Ma ± 3%

Abschließend wird darauf hingewiesen, dass keine Messdaten für den Monat Oktober, in

dem auch der SHEFEX -Flug stattfand, existieren. Es wird angenommen, dass die gezeigte

Übereinstimmung in den Monaten Mai, Juli und September auch im Oktober Gültigkeit

hat. Weiterhin wird vorausgesetzt, dass im Höhenbereich 35 − 20 km, für den ebenso

keine Messdaten vorliegen, der maximale Fehler im CIRA-86 Modell nicht zunimmt.

Außerdem 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 Gültigkeit haben. Besonders in Hinblick

auf klimatische Änderungen bleibt hier eine nicht quantifizierbare Unsicherheit.

42



3.1 Aerodynamische Einflüsse

3.1.2 Anströmbedingungen

Neben den Atmosphärenbedingungen sind für die numerischen Berechungen die Anström-

winkel (α und β) von elementarer Bedeutung. Deshalb gilt es, dessen Verläufe während

des Wiedereintritts bzw. die im Abschnitt 2.1.3 (S. 14 ff.) erfolgte Ermittlung aus den

gemessenen Eulerwinkeln der Kreiselplattform zu validieren.

p2

p1
=

2κMa1n
2 − (κ − 1)

κ + 1
(3.1)

mit Ma1n = Ma1 sin σ (3.2)

Ma2n =

√
(κ − 1)Ma1n

2 + 2

2κMa1n
2 − (κ − 1)

(3.3)

tan ϑ = 2 cot σ

(
Ma1

2 sin2 σ − 1

Ma1
2 (κ + cos 2σ) + 2

)
(3.4)

Abbildung 3.2: Druckgradienten im
Strömungsfeld,p1 Druck vor dem Stoß,
p2 Druck nach dem Stoß.

Hierzu kann unter Anwendung der Schrägstoßbeziehungen, siehe Gleichungen (3.1) - (3.4),

eine Anstellwinkelberechnung durchgeführt werden, da das untere vordere Segment (Plat-

te 5 ) von SHEFEX, siehe Tabelle 2.1 (S. 12), eine schräg angestellte Platte darstellt und

sich in ihr ein Drucksensor befindet. In den Gleichungen für die Schrägstoßbeziehungen

steht der Index 1 für den Zustand vor dem Stoß und der Index 2 für den Zustand nach

dem Stoß. Ferner sind p der statische Druck, Ma die Machzahl, κ der Isentropenexpo-

nent, ϑ der Umlenkwinkel und σ der Stoßwinkel. Der Sensor misst prinzipiell den Druck

nach dem Stoß p2. Allerdings zeigt Abbildung 3.3, dass der Druckverlauf auf der Plat-

te Gradienten aufweist, die abhängig vom Anstell- und Schiebewinkel sind. Da für die

Schrägstoßbeziehungen der Druck direkt hinter dem Stoß benötigt wird, müssen die im

hinteren Bereich der Platte gemessenen Druckwerte über Korrekturfaktoren (p/pref) so

aufgearbeitet werden, dass sie mit dem Druck nach dem Stoß korrespondieren. Die erfor-

derlichen Korrekturfaktoren (p/pref) für die Druckbestimmung hinter dem Stoß ergeben

sich im untersuchten Anstell- und Schiebewinkelbereich zwischen p/pref = 1.05 − 1.175

und sind in Abbildung 3.3(c) sowie 3.3(d) aufgetragen. Die Beeinflussung durch den

Schiebewinkel kann allerdings nicht direkt in die analytische Berechnung einfließen, da

sich mit den Schrägstoßbeziehungen und den gegebenen Druckmessungen nur der An-

stellwinkel iterativ berechnen lässt.
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(a) Anstellwinkeleinfluss (b) Schiebewinkeleinfluss
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Abbildung 3.3: Oben: Druckgradienten in Abhängigkeit vom Anstell- und Schiebewinkel.
Unten: erforderliche Korrekturfaktoren (p/pref ) für Druckbestimmung hinter dem Stoß.
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Abbildung 3.4 zeigt die Ergebnisse der analytischen Berechnung des Anstellwinkels

während der Wiedereintrittsphase unter Anwendung der Schrägstoßbeziehungen. Den Be-

rechnungen liegt das im Abschnitt 3.1.1 (S. 40 ff.) untersuchte Atmosphärenmodell

CIRA-86 für den Druck p1 und der Temperatur T1 vor dem Stoß zugrunde. Ferner stützt

sich die Anstellwinkelberechnung auf die im Flug gemessenen Drücke p2 an der Platte

5, die experimentellen Unsicherheiten unterliegen. Somit enthalten die Eingangsgrößen

(p1, p2 und Ma1) gewisse Unsicherheiten, die in die Berechnungsgleichungen eingehen

und sich in den Ergebnissen widerspiegeln. Um den nicht mit erfassten Schiebewinke-

leinfluss einzuschränken, ist für die Gegenüberstellung der Anstellwinkel (Plattform ↔
Schrägstoßbeziehungen) in Abbildung 3.4 der Höhenbereich dargestellt, für den ein

relativ kleiner Schiebewinkel (β ≤ ±7◦) gegeben ist. Der Vergleich zeigt, dass unter

Berücksichtigung der genannten Fehlerquellen, vor allem im unteren Höhenbereich, ei-

ne annähernde Übereinstimmung der Anstellwinkelverläufe vorliegt. Folglich kann die im

Abschnitt 2.1.3.1 (S. 16 ff.) durchgeführte Ermittlung des Anstellwinkels mit einer

Restunsicherheit von αexakt = α±1◦ validiert werden. Da für die Ermittlung des Schiebe-

winkels die gleichen Voraussetzungen und Vorgehensweisen zugrunde liegen wie für den

Anstellwinkel, werden die gemachten Schlussfolgerung zur Genauigkeit des Anstellwinkels

auf den Schiebewinkel übertragen, womit auch hier βexakt = β ± 1◦ gilt.
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α
[°]

202224262830

-10

-5
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Abbildung 3.4: Gegenüberstellung der Anstellwinkelverläufe basierend auf Schrägstoßbe-
ziehungen und Messungen der Kreiselplattform.
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3.1 Aerodynamische Einflüsse

Abschließend soll abgeschätzt werden, welche Folgen die Unsicherheiten in den Anström-

winkeln (±1◦ → ∆ = 2◦) auf die numerische Berechnungen und dem Vergleich mit

den Messungen des SHEFEX -Fluges haben. Hierfür konnten weiterführende Studien von

Barth [9] zeigen, dass die größten Lasten an der Platte 5 des Fahrzeugs auftreten. An

dieser Stelle lassen sich, wie eingangs erläutert, die Strömungsbedingungen hinter dem

Stoß mit Hilfe der Schrägstoßbeziehungen berechnen, womit die Abweichungen der phy-

sikalischen Größen abhängig vom Anstellwinkel quantifiziert werden können. Es ergeben

sich die in Tabelle 3.2 gezeigten maximalen Varianzen.

Tabelle 3.2: Maximale Unsicherheiten durch die Anstellwinkelungenauigkeit. Ergebnisse der
Schrägstoßbeziehungen anPlatte 5für eine Anstellwinkelvariation von±1◦. Ausgangsgrößen:
Ma = 6.4, α = 0◦ undϑ = 15◦.

Größe exakt Abweichung α ± 1◦ Unsicherheit

p2

p1
6.65 ±0.65 p2 = p2 ± 10%

T2

T1
2.06 ±0.11 T2 = T2 ± 5%

ρ2

ρ1
3.23 ±0.14 ρ2 = ρ2 ± 4%

Besonders für den statischen Druck und dessen Messung ruft eine Anstellwinkelvariie-

rung von einem Grad eine nennenswerte Änderung von ±10% hervor. Aber auch für die

Strömungstemperatur ergibt sich eine Unsicherheit von ±5%, die sich schließlich auch in

der Wärmestrommessung widerspiegelt.

46



3.2 Numerische Einflüsse

3.2 Numerische Einflüsse

Eine der numerischen Einflüsse ist die physikalische Modellierung der Strömung. Dabei ist

zu klären, welche Ansätze und Vereinfachungen bezüglich der Gasmodellierung möglich

sind. Besonders der Aspekt der Realgaseigenschaften bei hohen Strömungstemperaturen

gilt es zu untersuchen. Ferner wird im Rahmen einer Gitterunabhängigkeitsstudie die

Genauigkeit der numerischen Berechnungsgitter bzw. der Einfluss der räumlichen Diskre-

tisierung analysiert. Abschließend wird kurz auf die Turbulenzmodellierung eingegangen.

3.2.1 Physikalische Modellierungen

3.2.1.1 Strömungszustände

Abbildung 3.5: Skizze zur Einteilung der
Strömungszustände.

Während des Wiedereintritts lässt sich das

Strömungsbild in verschiedenen Kategori-

en einordnen. Hierzu dient die Knudsen-

zahl Kn als Kennzahl, die als Verhältnis

zwischen der mittleren freien Weglänge λk

der Gasteilchen zu der charakteristischen

Länge L des Flugkörpers,

Kn =
λk

L
, (3.5)

definiert ist. Abhängig von der sich erge-

benden Größenordnung wird nach Oertel

[77] zwischen der Kontinuumströmung

(Kn < 10−2), dem Übergangsbereich

(10−2 < Kn < 10) und der freien Molekülströmung (Kn > 10) unterschieden. Für den Fall

des Kontinuums können zur Beschreibung der Strömung die Navier-Stokes-Gleichungen

mit ihren enthaltenen Beziehungen für die Transportvorgänge (Reibung, Diffusion und

Wärmeleitung) angewendet werden. Bei der Molekülströmung ist dies nicht mehr möglich,

da ein stark verdünntes 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 Übergangsbereich entsteht an der Wand die sog. Knudsenschicht, in der Gleit-

strömeffekte wie Schlupf in der Tangentialgeschwindigkeit und Sprünge in der Tempera-

turverteilung auftreten. Dabei richtet sich die lokale Dicke der Knudsenschicht nach der

mittleren freien Weglänge der Moleküle. Die numerische Erfassung solcher Phänomene

lässt sich gemäß Bergemann [13] mit zusätzlichen Schlupfrandbedingungen innerhalb der

Navier-Stokes-Gleichungen realisieren.

Im Folgenden soll für SHEFEX eine Abschätzung der globalen Knudsenzahl für die

Vorkörperlänge L = 0.83 m erfolgen. Die gewählten Parameter entsprechen der freien
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3.2 Numerische Einflüsse

Anströmung unter Verwendung des CIRA-86 Atmosphärenmodells. In Tabelle 3.3 sind

die Berechnungsgrundlagen der Knudsenzahl zusammengefasst. Die Abschätzung ergibt

Kn60 km ≈ 4 · 10−4 bis Kn20 km ≈ 1 · 10−6. Folglich kann durchgängig von einer Konti-

nuumströmung ausgegangen werden, womit der Einsatz der Navier-Stokes-Gleichungen

möglich ist.

Tabelle 3.3: Berechnung der Knudsenzahl.

Gleichung Parameter

λk =
1√

2π d0
2 ρn

(3.6)

mit ρn =
p

k · T (3.7)

d0 mittlerer Stoßdurchmesser 371.1 pm [8]

k Boltzmann Konstante 1.380662 · 10−23 J/kg [31]

ρn Teilchendichte Gleichung (3.7)

p Druck p = f(H)

T Temperatur T = f(H)

3.2.1.2 Realgaseffekte

Der beim Wiedereintritt vor dem Raumfahrzeug entstehende Verdichtungsstoß und die

Reibungseffekte innerhalb der Grenzschicht rufen eine deutliche Aufheizung des Gases

hervor. Daraus folgend können abhängig von der vorliegenden Anströmgeschwindigkeit

bzw. der Gastemperatur die Luftmoleküle 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 über 9000 K einsetzt. Bei Anderson [3] lässt sich

hierzu eine Übersicht finden (siehe Abbildung 3.6), in der abhängig von der Flughöhe

und -geschwindigkeit die Intensitäten der einzelnen Hochtemperatureffekte dargestellt

sind. Die Einteilung ist so gewählt, dass die Bereiche der Effekte stets mit einer Intensität

I = 10% beginnen und mit I = 90% enden. Für einen Zustand, der sich vor einem Bereich

(I < 10 %) befindet, ist die kinetische Energie zu gering, um den dazugehörigen Effekt

signifikant in Erscheinung treten zu lassen. Entsprechend sollte der jeweilige Hochtem-

peratureffekt mit berücksichtigt werden, wenn sich der Zustand nach der Schraffierung

(I > 90 %) befindet.

Für den Fall der Schwingungsanregung gilt somit z.B., dass diese bei einer Anströmge-

schwindigkeit von ~v ≈ 1km/s bzw. T = 400K beginnt. Gemäß Qertel [77] führt die Um-

wandlung in Schwingungsenergie zu einer Reduzierung der Temperatur im Strömungsfeld,

weshalb die Strömungstemperatur bei einem angeregten Gas geringer als bei einem idea-

len Gas ist. Die Realgaseffekte benötigen eine charakteristische Zeit, die als Relaxations-

zeit τ bezeichnet wird. Ist diese größer als die charakteristische Strömungszeit τS eines

Fluidpartikels, so befindet sich der entsprechende Vorgang im Nichtgleichgewicht. In den

Fällen, in denen τ < τS gegeben ist, wird von einem Gleichgewicht ausgegangen. Im ther-

mischen Gleichgewicht können die Energien aller Freiheitsgrade der Teilchen mit einer
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3.2 Numerische Einflüsse

Abbildung 3.6: Realgaseffekte im~v-H-Diagramm vgl.Anderson [3] mit eingetragener
Shuttle- undSHEFEX-Trajektorie.

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 3.6 können für die zu untersuchende Wiedereintrittstrajektorie des

Freiflugexperimentes (SHEFEX ) chemische Realgaseffekte unberücksichtigt bleiben, da

die Wiedereintrittsgeschwindigkeit des Fahrzeugs nicht ausreichend groß war. Was die

thermischen Vorgänge betrifft, so liegen diese laut Anderson [3] innerhalb des unter-

suchten Höhenbereichs (H = 60 km− 20 km) im thermischen Gleichgewicht, wobei es zu

überprüfen gilt, inwieweit Schwingungsanregungen das Strömungsbild beeinflussen. Daher

wird untersucht, wie groß der Einfluss eines thermisch angeregten Gases, das im Folgen-

den vereinfacht als reales Gas bezeichnet wird, bezüglich der Strömungstemperatur ist.

Die Luft wird dabei als ein Gemisch aus den Spezies N2, O2, NO, N und O modelliert.

Der wesentliche Unterschied bei der Berechnung des realen Gases ist, dass das Verhältnis

der spezifischen Wärmekapazitäten (κ = cp/cv) nicht konstant ist, sondern diese abhängig

von den zusätzlichen auf die Masse der Spezies bezogenen spezifischen inneren Energien es

sind. Die spezifische innere Energie es der Spezies resultiert aus der Summe der Einzelener-

gien (etrans
s , erot

s und evib
s ) der einzelnen Freiheitsgrade. Die spezifischen Wärmekapazitäten
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des Gasgemisches ergeben sich dann zu:

cv =
de

dT
=

1

ρ

∑

s

ρs

[
(cv)

trans
s + (cv)

rot
s + (cv)

vib
s

]
(3.8)

und

cp =
dh

dT
=

1

ρ

∑

s

ρs(cp)s . (3.9)

Für ausführliche Informationen zur Modellierung der thermischen Realgaseffekte sei auf

Hannemann [41] verwiesen.
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Abbildung 3.7: Gegenüberstellung der Berechnungsergebnisse (Temperaturverläufe entlang
A undB) für ideales und reales Gas im thermischen Gleichgewicht.Konturdarstellung: Isen-
tropenexponent für das reale Gas.

In Abbildung 3.7 sind die Ergebnisse der Rechnungen mit einem idealen und realen

Gas (Berücksichtigung von Schwingungsanregungen im thermischen Gleichgewicht) für

die Strömungsbedingungen Ma = 6.2 und H = 20 km dargestellt. Der Vergleich beider

Modellierungsansätze (ideales/reales Gas) zeigt, dass im Wesentlichen ein Temperatur-

unterschied im Staupunkt bzw. an der Spitze (Linie A) △T = 160 K auftritt, da hier
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die Strömungstemperaturen am größten 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 für beide

Gasmodellierungen annähernd übereinstimmend. Die maximale Temperaturdifferenz in

Wandnähe ergibt sich hier zu △TW = 40K, was einer Abweichung von ca. 4% entspricht.

Der sich aus dem Verhältnis der spezifischen Wärmekapazitäten ergebende Isentropenex-

ponent variiert für das reale Gas zwischen κreal = 1.3 − 1.4, wobei das Minimum an der

Körperspitze entsteht.

Die Gegenüberstellung zeigt, dass für die Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie mit

einem idealen Gas gerechnet werden kann, obgleich in der Spitze höhere Temperaturen re-

sultieren. Die Fehler aufgrund der vernachlässigten Schwingungsanregung des Gases sind

im restlichen Strömungsbild gering. Da für die anstehenden umfangreichen Berechnun-

gen der Wiedereintrittstrajektorie der Aufwand möglichst gering gehalten werden soll,

wird von einem idealen Gas ausgegangen ohne die zusätzlichen Energiegleichungen eines

angeregten Gases zu berücksichtigen.

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 gehört. Dabei treffen bei einem

dissozierten Gas die N− und O−Atome auf die Oberfläche auf und verursachen dort eine

heterogene Reaktion zwischen der Strömung und der Oberfläche, die zur Rekombinati-

on der Nichtgleichgewichtskomponenten zu N2 und O2 beitragen. Infolge der exothermen

Reaktion, trägt die Oberflächenkatalyse während des Wiedereintritts zu einer höheren

Wärmebelastung bei, da die frei werdende Reaktionswärme von der Oberfläche aufge-

nommen und nur teilweise wieder abgestrahlt wird.

Für den SHEFEX -Flug kann festgehalten werden, dass keine katalytischen Effekte berück-

sichtigt werden müssen. Die Grundlage der Wandkatalyse ist ein dissoziertes Gas, welches

im konkreten Fall aufgrund der zu geringen Strömungsgeschwindigkeit bzw. -temperatur

nicht vorliegt, wie es im Abschnitt 3.2.1.2 (S. 48 ff.) gezeigt werden konnte.
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3.2.2 Gitterunabhängigkeitsstudie

Prinzipiell sollte das verwendete Berechnungsnetz so fein sein, dass die Lösung näherungs-

weise unabhängig von einer weiteren Netzverfeinerung ist. Meist lässt 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-Verhältnis berücksichtigt werden. Hinzukommend sind in der

Regel die Messunsicherheiten oder Unterschiede der Turbulenzmodelle deutlich größer als

die in Kauf genommenen Diskretisierungsfehler.

Im Folgendem soll eine Gitterunabhängigkeitsstudie sowohl für die Strömungs- als auch

Strukturnetze durchgeführt werden, um deren Diskretisierungsfehler quantifizieren zu

können. Hierfür wird der sogenannte Grid Convergence Index (GCI ) gebildet, der angibt,

wie groß der relative Fehler zweier Lösungen bezogen auf den Verfeinerungsgrad beider

Gitter zueinander ist. Diese Methode geht auf Roache [85] zurück und wird vom Ameri-

can Institute of Aeronautics and Astronautics (AIAA) für die Gitterunabhängigkeitsstudie

empfohlen. Der GCI basiert auf der Richardson-Extrapolation, die von Richardson 1910

eingeführt und 1927 weiterentwickelt wurde. Mit ihr kann der Fehler abgeschätzt werden,

der aus diskreten Näherungsverfahren folgt. Die Differenz zweier Lösungen bei jeweils

unterschiedlicher Diskretisierung liefert den Ausgang, um auf das Ergebnis einer exakten

Lösung bei unendlich feiner Diskretisierung zu extrapolieren.

Für die Strömungs- und Strukturnetze werden jeweils drei Verfeinerungsansätze gewählt,

wobei zwischen den Gittern ein Verfeinerungsfaktor von r21 = r32 = 1.5 angestrebt wird.

Somit ergeben sich folgende drei Gittervarianten: 1 – fein, 2 – mittel und 3 – grob.

Besonders bei unstrukturierten oder hybriden Netzen empfiehlt es sich zu überprüfen,

ob der vorgegebene Skalierungsfaktor bei der Netzgenerierung eingehalten wurde. Hierzu

wird die mittlere bzw. repräsentative Zellen- bzw. Gitterweite (h1, h2 und h3) für jedes

Netz wie folgt ermittelt:

hNetz = D

√√√√
(

1

Kz

Kc∑

i=1

Vi

)
. (3.10)

Darin sind D die Dimension des Netzes, Kz die Gesamtanzahl der Zellen und Vi das

Volumen der i-ten Zelle. Anschließend kann der entsprechende Gitterverfeinerungsfaktor

r mit

r21 =
h2

h1

bzw. r32 =
h3

h2

(3.11)

bestimmt werden. Bei Annahme gleicher Netzvolumina lässt sich der Verfeinerungsfaktor

direkt über die Zellenanzahl berechnen, wodurch Gleichung (3.10) in (3.11) eingesetzt und

für den dreidimensionalen Fall reduziert werden kann zu:

r21 = 3

√(
Kz1

Kz2

)
bzw. r32 = 3

√(
Kz2

Kz3

)
. (3.12)

Der absolute Fehler ǫ einer physikalischen Größe Φ zwischen zwei Lösungen auf unter-
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schiedlichen Netzen beträgt:

ǫ21 = Φ2 − Φ1 bzw. ǫ32 = Φ3 − Φ2 . (3.13)

Basierend hierauf lässt sich nach Richardson der extrapolierte Wert der physikalischen

Größe für ein Gitter unendlicher Feinheit wie folgt ermitteln:

Φext
21 = Φh=0 = Φ1 +

rp
21(Φ1 − Φ2)

rp
21 − 1

bzw. Φext
32 = Φh=0 = Φ2 +

rp
32(Φ2 − Φ3)

rp
32 − 1

. (3.14)

Dabei entspricht p der Ordnung des numerischen Verfahrens, welches für die durch-

geführten Rechnungen überwiegend von 2. Ordnung ist. Nur an Stellen sehr hoher Gra-

dienten (Stöße, Staupunkt usw.) wird aus Stabilitätsgründen ein Verfahren 1. Ordnung

genutzt. Aufgrund dessen empfiehl z.B. Rakowitz [83] p im Bereich zwischen 2 und 1.75

zu wählen, 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:

Relativer Fehler: erra
21 =

∣∣∣∣
Φ1 − Φ2

Φ1

∣∣∣∣ bzw. erra
32 =

∣∣∣∣
Φ2 − Φ3

Φ2

∣∣∣∣ (3.15)

Extrapolierter Fehler: errext
21 =

∣∣∣∣
Φext

21 − Φ1

Φext
21

∣∣∣∣ bzw. errext
32 =

∣∣∣∣
Φext

32 − Φ2

Φext
32

∣∣∣∣ (3.16)

GCI: GCI21 =
Fs erra

21

rp
21 − 1

bzw. GCI32 =
Fs erra

32 rp
32

rp
32 − 1

. (3.17)

Der Faktor Fs stellt ein Sicherheitsparameter dar, der gemäß Roache [85] für eine Studie

mit zwei Netzen zu Fs = 3 und mit drei oder mehr Netzen zu Fs = 1.25 angenommen

werden kann. Diese Festlegung wird durch Cadafalch et al. [21] bestätigt, die unter-

schiedliche Testfälle untersucht haben.

3.2.2.1 Strömungsnetz

Für die Netze der Strömungsberechnung soll auf eine Adaption des Gitters verzichtet

werden, um gewährleisten zu können, dass für einen ausgewählten Höhenbereich das glei-

che Netz für unterschiedliche Strömungszustände vorliegt. Um trotzdem eine hinreichend

genaue Auflösung der Strömungseffekte garantieren zu können, muss das Gitter in Be-

reichen hoher Gradienten verfeinert sein, wobei z.B. die Stoßposition aufgrund der sich

ändernden Anströmbedingungen (α und β) in einem gewissen Bereich im Strömungsfeld

variiert. Folglich ist auch die Netzverfeinerung im gesamten möglichen Stoßbereich durch-

zuführen. Dies wird bei der Netzgenerierung mit sogenannten Quellen realisiert, bei denen

ausgewählte Bereiche verfeinerte Diskretisierungsparameter zugewiesen werden.

Daraus ergibt sich das in Abbildung 3.8 gezeigte hybride Strömungsgitter, wobei das

hier gezeigte Netz dem Referenzfall (mittleres Netz) entspricht. Im wandnahen Bereich
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Abbildung 3.8: Hybrides Strömungsnetz mit Detaildarstellung der Prismenschicht.

befindet sich die Prismenschicht, die der Auflösung der viskosen Effekte dient. Sie besteht

(im Referenzfall) aus 30 Schichten. Dem strukturierten Bereich schließt sich ein unstruk-

turiertes Gitter, bestehend aus Tetraedern, an. Für die Gitterstudie wird das Referenznetz

einschließlich der prismatischen Schicht um den Skalierungsfaktor r = 1.5 verfeinert bzw.

vergröbert. Für alle drei Gitter ist die Bedingung für den dimensionslose Wandabstand

y+ ≤ 1 erfüllt, wobei die Dicke der Prismenschicht für alle drei Netze konstant gehalten

wird. In Tabelle 3.4 sind die allgemeinen Netzgrößen sowie die mit Gleichung (3.11)

realisierten Skalierungsfaktoren r21 und r32 angegeben. Es zeigt sich, dass bei der Netzge-

nerierung die vorgegebene Skalierung (r = 1.5) für beide Gitter (grob und fein) annähernd

realisiert werden konnte.

Tabelle 3.4: Allgemeine Strömungsnetzgrößen.

Netz Zellen (106) Punkte (106) Prismenschichten h [mm] r21 r32

1 (fein) 42.9 11.9 45 4.82
1.47

—

2 (mittel) 13.5 4.3 30 7.09
1.47

3 (grob) 4.2 1.5 20 10.44 —

Für die Gitterstudie werden zwei verschiedene physikalische Größen Φ an unterschied-

lichen Positionen am Körper verglichen. Da für die Versuchsauswertung von SHEFEX
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experimentelle Daten zum statischen Druck und zur Wärmestromdichte an den unte-

ren Platten des Körpers (P5, P13 und P22 ) vorliegen, siehe Abbildung 2.1 (S. 13),

werden diese beiden Größen als Mittelwerte der Platten (pP5/13/22 und q̇P5/13/22) in die

Studie einbezogen. Damit können bei der Bewertung der numerischen Ergebnisse die Dis-

kretisierungsfehler angegeben werden. Die Untersuchungen werden exemplarisch für das

verwendete Netz im Höhenbereich zwischen 20 und 28km erläutert. Um gewährleisten zu

können, dass das Berechnungsgitter für den gesamten Wiedereintrittsbereich geeignet ist,

wird für beide Höhen (20 km und 28 km) bzw. Strömungsbedingungen eine Gitterstudie

durchgeführt.

Die Ergebnisse hierzu können der Tabelle 3.5 entnommen werden. Der Parameter rerf
32

steht für eine erforderliche Skalierung, um ein gefordertes GCI ≤ 5% erfüllen zu können.1

Hierfür ergibt sich für fast alle Werte eine notwendige Verfeinerung des groben Gitters

um rerf
32 < 1.5.

Abbildung 3.9: Ergebnisse zur Netzstudie fürq̇P13 beiH = 28 km.

Allerdings wird für den spezifischen Wärmestrom q̇P13 der definierte zulässige GCI über-

schritten, weshalb im Bereich der Platte 13 eine höhere Netzverfeinerung von rerf
32 = 1.85

gewählt wird. Daraus folgt ein optimiertes Netz, welches in allen Bereichen die Anfor-

derungen an den GCI (≤ 5%) erfüllt. Ergänzend hierzu sind in Abbildung 3.9 die

Ergebnisse zum spezifischen Wärmestrom q̇P13 für die untersuchten Gittervarianten und

1Das daraus resultierende Berechnungsnetz ist immer noch als relativ grob anzusehen, allerdings ist dies
erforderlich, um die vollständige Wiedereintritsstrajektorie von SHEFEX in einer angemessenen Zeit
(ca. vier Monate gemäß Abschnitt 3.2.2.3 (S. 58 ff.)) berechnen zu können.
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Tabelle 3.5: Ergebnisse der Strömungs-Netzstudie fürH = 20 km undH = 28 km.

Φ
Netz

Φext
21

erra
21 errext

21 GCI21 GCI32 rerf
32

1 2 3 [%] GCI ≤ 5%

H = 20 km (Ma∞ = 6.14, p∞ = 5193 Pa, T∞ = 217 K)

pP5 29.9 29.6 29.3 30.5 1.0 2.0 1.3 2.4 0.66

pP13 [kPa] 5.1 5.3 5.4 4.9 2.3 5.0 3.0 7.5 1.26

pP22 20.4 20.1 19.6 21.0 1.5 2.9 1.9 6.2 1.13

q̇P5 657.5 635.6 611.9 702.2 3.3 6.4 4.3 9.8 1.47

q̇P13

[
kW

m2

]
154.1 156.4 159.1 150.9 1.5 3.1 1.9 4.3 0.92

q̇P22 444.9 433.4 417.2 468.2 2.6 5.0 3.4 9.9 1.47

H = 28 km (Ma∞ = 6.33, p∞ = 1400 Pa, T∞ = 214 K)

pP5 8.5 8.4 8.3 8.7 1.2 2.4 1.5 2.4 0.66

pP13 [kPa] 1.48 1.51 1.55 1.4 2.4 5.1 3.1 6.6 1.17

pP22 5.63 5.55 5.43 5.79 1.4 2.8 1.9 5.6 1.07

q̇P5 283.4 278.2 273.9 294.0 1.8 3.6 2.4 4.0 0.88

q̇P13

[
kW

m2

]
58.6 60.2 63.8 55.9 2.7 5.9 3.6 14.3 1.83

q̇P22 183.0 179.5 173.5 190.1 1.9 3.8 2.5 8.8 1.38

die Werte der Richardson-Extrapolation dargestellt. Die zusätzliche lokale Verfeinerung

(optimiertes Netz) bringt die gewünschte Verringerung des Diskretisierungsfehlers. Der

extrapolierte Wert bezogen auf ein Netz unendlicher Feinheit (h = 0) liegt etwa fünf

Prozent unter der Lösung mit dem feinsten Netz.

3.2.2.2 Strukturnetz

Abbildung 3.10: Thermalmodell.

Für die Thermalrechnungen wird der

kommerzielle Ansys-Code verwen-

det, der auch die Netzgenerierung

beinhaltet. Das Strukturnetz besteht

aus unstrukturierten Elementen vom

Typ SOLID70. Das Element wird

durch acht Knoten definiert und ist

für orthotrope Materialeigenschaften

wie die des C/C-SiC (TPS) geeignet.

Um die Strahlung zu berücksichtigen,

muss auf dem Modell zusätzlich ein

Oberflächennetz mit dem Elementtyp

SURF152 generiert werden. Außer-

dem wird außerhalb des Strukturmo-

dells ein Raumknoten generiert, der mit der Atmosphärentemperatur des jeweiligen

Flugpunktes belegt wird. Damit kann im Strukturlöser der Strahlungsaustausch zwi-
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3.2 Numerische Einflüsse

schen dem aufgeheiztem TPS und der Atmosphäre (Raumknoten) berechnet werden.

Das Oberflächennetz dient ferner als Schnittstelle für die Kopplungsumgebung mit dem

Strömungslöser. Im Thermalmodell müssen alle relevanten Strukturteile enthalten sein,

die Einfluss auf das Aufheizverhalten haben, siehe Abbildung 3.10. So finden sich im

Modell z.B. die Wämeflusssensoren mit ihren Bestandteilen (Gehäuse, Thermorohr usw.)

und den dazugehörigen Materialeigenschaften wieder. Ferner wird auch der Hochtempera-

turklebstoff der Mantelthermoelemente berücksichtigt, da Abschnitt 3.3.3.1 (S. 72 ff.)

noch zeigen wird, dass der Klebstoff maßgeblich für die Auswertung der Temperaturmess-

daten ist.

Auch im Fall der Gitterstudie für die Strukturrechnung werden drei unterschiedliche Ver-

feinerungen einbezogen. Die erreichten Netz- und Skalierungsgrößen können der Tabel-

le 3.6 entnommen werden.

Tabelle 3.6: Allgemeine Strukturnetzgrößen.

Netz Zellen (105) Punkte (105) h [mm] r21 r32

1 (fein) 18.65 3.98 1.04
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 können, werden unter

Verwendung der drei Gittertypen transiente Berechnungen (Aufheizzeit t = 1 s) bei für

den Wiedereintritt von SHEFEX aufgetretenen maximalen Wärmelasten (q̇ = 1 MW )

durchgeführt. Gegenstand für die Auswertung der Ergebnisse bzw. für den Vergleich der

Netze sind Strukturtemperaturen an unterschiedlichen Positionen (Spitze, TPS-Mitte und

Oberflächentemperatur der Wärmeflusssensoren). Die Ergebnisse hierzu sind in Tabel-

le 3.7 zusammengefasst. Basierend darauf reicht das mittlere Berechnungsgitter aus, um

die Forderung nach einem GCI ≤ 5% zu erfüllen.

Tabelle 3.7: Ergebnisse der Struktur-Netzstudie. Randbedingungen für die transiente Ther-
malrechnung: konstante Wärmelastq̇ = 1 MW/m2, Aufheizzeitt = 1 s.

Φ
Netz

Φext
21

erra
21 errext

21 GCI21 GCI32 rerf
32

1 2 3 [%] GCI ≤ 5%

TSpitze 953.2 954.9 957.8 949.5 0.2 0.4 0.3 1.0 0.45

TTPS [K] 498.2 503.5 513.0 486.5 1.1 2.4 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 Abschätzung der Rechner- und Datenressourcen

In diesem Abschnitt werden die Rechner- und Datenressourcen zur Berechnung der Wie-

dereintrittstrajektorie abgeschätzt. Der zu untersuchende Wiedereintritt umfasst den Hö-

henbereich H = 60 km − 20 km, was einer Flugzeit von t = 23 s entspricht. Die Mess-

und Flugdaten liegen alle △t = 0.05s vor, so dass 460 Strömungszustände resultieren, die

berechnet werden müssen. Aufgrund der Kopplung zwischen Struktur und Strömung wer-

den durchschnittlich zwei Kopplungsschleifen pro Strömungszustand benötigt, wodurch

sich die Gesamtanzahl der Berechnungszustände auf 920 verdoppelt.

In Abbildung 3.11 sind die Rechenzeiten mit einem Prozessor für eine Zustandslösung

und für die gesamte Trajektorie (920 Zustände) auf der Strömungs- und Strukturseite

für die untersuchten Netzvarianten veranschaulicht. Die Grafiken zeigen deutlich, dass die

Strömungsberechnung um ein Vielfaches zeitintensiver als die Thermalrechnung ist. Nur

unter Nutzung eines Großrechners (Clusters), der die Parallelisierung der Rechnung auf

mehreren Prozessoren ermöglicht, kann die Wiedereintrittstrajektorie berechnet werden.

Aber auch dann müssen mehrere Monate für die Strömungssimulation veranschlagt wer-

den, wie Tabelle 3.8 zeigt. Den Abschätzungen liegen ferner die Annahmen zugrunde,

dass die Strömungslösung mit 160 Prozessoren durchgeführt werden kann und der Cluster

zu 25 % überlastet ist, was derzeit einer realistischen Einschätzung entspricht. Demnach

verlängert sich die Rechenzeit um den Faktor 1.25, so dass entsprechende Wartezeiten auf

dem Cluster mit berücksichtigt werden. Die Netzstudien haben gezeigt, dass der mittlere

Diskretisierungsgrad für die Berechnung der Trajektorie ausreichend ist bzw. nur das Strö-

mungsnetz etwas lokal verfeinert (optimiert) werden muss. Folglich beträgt die gesamte

Berechnungszeit der Trajektorie mit den gemachten Annahmen etwa vier Monate. Eine

Tabelle 3.8: Rechner- und Datenressourcen für gesamte Wiedereintrittstrajektorie. Ström-
ungsrechnung mit 160 Prozessoren (Cluster) und Strukturrechnung mit einem Prozessor.

Fall Quantität
Netz

fein mittel grob

Strömung (160 Pro.) 8.94 3.44 0.93

Struktur (1 Pro.) Rechenzeit [Monate] 0.96 0.32 0.17

Gesamt 9.90 3.74 1.25

Strömung 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 für die

Lösungsdateien benötigt.
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3.2 Numerische Einflüsse

(a) Strömungslösung

(b) Strukturlösung

Abbildung 3.11: Rechenzeiten (CPU-Stunden/Tage/Jahre) für einen Zustand und gesamte
Trajektorie (920 Zustände) zur Strömungs- und Strukturlösung für unterschiedliche Netze.
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3.2 Numerische Einflüsse

3.2.3 Turbulenzmodellierung

Wie in Abschnitt 2.2.1.2 (S. 27 ff.) erläutert, muss in den meisten Fällen der Einfluss der

Turbulenz durch entsprechende Modelle erfasst werden. Abhängig vom gewählten Turbu-

lenzmodell können sich unterschiedliche Strömungsbilder wie Ablösen und Wiederanle-

gen der Strömung ergeben. Außerdem beeinflusst das Turbulenzmodell die resultierende

Wärmelast. Folglich werden hier die Abweichungen zwischen den Turbulenzmodellen un-

tersucht. Ziel ist die Abschätzung der Variation, die durch das Turbulenzmodell vor allem

bezüglich der Wärmestromdichte auftritt. In den Vergleich sind die Modelle� Spalart-Almaras–Modell� Wilcox k-ω–Modell� Menter SST–Modell� Reynolds-Spannungs–Modell (RSM)

einbezogen. Für die Gegenüberstellung werden die Flugpunkte H = 24 km (Ma =

6.3, α = 2◦) und H = 20 km (Ma = 6.2, α = 0◦) ausgewählt, bei denen von einer

turbulenten Grenzschicht ausgegangen werden kann, vgl. Abschnitt 4.2.1 (S. 95 ff.).

In Abschnitt 3.3.1 (S. 62 ff.) wird gezeigt, dass die Wärmeflusssensoren in diesem

Höhenbereich Überstände aufweisen, die entsprechend in den Berechungen berücksichtigt

werden. Da die numerischen Ergebnisse zu den Berechnungen der Wiedereintrittstrajek-

torie von SHEFEX mit den gemessenen spezifischen Wärmeströmen der fünf Wärmefluss-

sensoren verglichen werden, werden bei der Untersuchung der Turbulenzmodelle die be-

rechneten Wärmestromdichten an den Sensorpositionen gegenübergestellt.2 Gleichsam

wird die über die gesamte Körperoberfläche gemittelte Wärmestromdichte als globale

Vergleichsgröße aufgetragen. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung 3.12 in der be-

schriebenen Weise illustriert. Zunächst wird für die Wärmeflüsse 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 Wärmeströme verursacht. Die maximale Abweichung unter den Modellen

(Spalart-Almaras–Modell ↔ Wilcox k-ω–Modell) beträgt dabei 30 %. Es zeigt sich, dass

die qualitativen Abweichungen der Modelle nicht vom untersuchten Flugpunkt abhängig

sind und somit eine gewisse Allgemeingültigkeit angenommen werden kann. Das Reynolds-

Spannungs–Modell mit den einzelnen Transportgleichungen für die Reynoldsspannungen

verursacht den mit Abstand größten Rechenaufwand. Allerdings weisen dessen Ergeb-

nisse für die untersuchte Konfiguration bei den gegebenen Strömungsbedingungen keine

großen Unterschiede im Vergleich zu den Zwei-Gleichungs-Modellen auf. Der gemittelte

spezifische Wärmestrom über die gesamte Körperoberfläche zeigt, dass die Abweichungen

zwischen den Modellen geringer (maximal 12 %) als an den einzelnen Sensoren ist.

Abschließend sei darauf hingewiesen, dass die Druckverteilung sich als weitgehend un-

abhängig vom gewählten Turbulenzmodell erweist und deshalb hier nicht verglichen wird.

2Die Positionen der Wärmeflusssensoren können der Abbildung 2.1 (S. 13) entnommen werden.
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(b) H = 20 km

Abbildung 3.12: Vergleich der mittleren Wärmestromdichte vom gesamten K¨orper und an
den Wärmeflusspositionen für unterschiedliche Turbulenzmodelle inH = 24 km (Ma = 6.3,
α = 2◦) undH = 20 km (Ma = 6.2, α = 0◦).
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3.3 Systembedingte Einflüsse

In diesem Abschnitt wird geprüft, welche Unsicherheiten die systembedingten Einflüsse

hervorrufen. Mit System ist hier der SHEFEX -Körper gemeint. Dabei werden alle we-

sentlichen Faktoren wie Einbau- und Kontaktbedingungen der Sensoren sowie Materialei-

genschaften des TPS und deren Einflüsse betrachtet.

3.3.1 Einbauverhältnisse der Wärmestromsensoren

Dieser Punkt stellt den wohl kritischsten Einflussfaktor für die Auswertung der gemesse-

nen spezifischen Wärmeströme dar. Die Wärmestromdichte wird während der Wiederein-

trittsphase an der Unterseite des Körpers von fünf Sensoren der Firma Vatell (USA), siehe

Abbildung 2.1 (S. 13), gemessen. Die Messung beruht auf dem Differenzial-Prinzip, bei

dem aus der Differenz zweier Temperaturen die Wärmestromdichte ermittelt wird. Somit

liefert der Sensor neben dem spezifischen Wärmestrom auch die Oberflächentemperatur.

In Abbildung 3.13 sind die wesentlichen Bestandteile des Sensors und die reale Einbin-

dung in das Thermalschutzsystem von SHEFEX dargestellt.

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

Abbildung 3.13: Darstellungen zum Wärmeflusssensor.

Aus der in Abbildung 3.13(b) gezeigten Aufnahme zum Einbauzustand der Wärme-

flusssensoren (WFS) geht hervor, dass die Sensoroberfläche nicht eben zum TPS war,

sondern der Sensor einen kleinen einbaubedingten Überstand (UE) aufwies. Zusätzlich

entstehen beim Wiedereintritt vor allem am vorderen Segment und an der unteren Ram-

pe von SHEFEX Druckkräfte (FD), die zur Verformung der Struktur beitragen. Bei einer

Höhe von H = 20km ergibt sich z.B. an der Platte 22 (AP22 ≈ 1/11m2) durch den gemit-

telten statischen Druck (PP22 = 24kPa) eine Druckkraft von FDP22
≈ 2200N , was einem

Gewicht von ca. 220kg entspricht. Durch die konstruktive Gegebenheit am Fahrzeug wer-

den die Abstandshalter der TPS-Platten aufgrund der von außen wirkenden Druckkraft

zusammengedrückt, wodurch das TPS nach innen verschoben wird. Dahingegen sind die

Wärmeflusssensoren direkt mit der massiven Innenstruktur verbunden, so dass sie keine
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Verschiebung erfahren. Aus der einseitigen Bewegung der Thermalplatten resultiert ein

zusätzlicher Überstand UW der Sensoren. Die wesentlichen Druckkräfte an den Platten

sowie der Aufbau der Struktur mit einer Darstellung der Überstandsanteile (UE und UW )

sind in Abbildung 3.14 zusammenfassend veranschaulicht.

(a) Druckkräfte (FD) beim Wiedereintritt

(b) Überstandsanteile (UE und UW ) des WFS

Abbildung 3.14: Darstellungen der Druckkräfte am Vorkörper und derÜberstandsanteile
(UE undUW ) des Wärmeflusssensors (WFS).

Der Gesamtüberstand Uges der Sensoren setzt sich demnach aus einem einbaubedingten

Ausgangsanteil und einem zusätzlichen höhenabhängigen Verformungsanteil während der

Wiedereintrittsphase zusammen (Uges = UE + UW ).
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3.3.1.1 Ermittlung der Sensorenüberstände

Der einbaubedingte Anteil (UE) wurde vor dem Flug nicht dokumentiert, weshalb er sich

nur aus dem vorhandenen Fotomaterial zu UE ≈ 0.2 mm abschätzen lässt. Um auch

den Verschiebungsanteil ermitteln zu können, bieten strukturmechanische Rechnungen

mit Ansys einen Lösungsansatz. Hierfür werden jedoch die wirkenden Drucklasten auf

den Platten während des Wiedereintritts benötigt. Die Abbildung 3.15 zeigt den qua-

litativen Zusammenhang zwischen der Druckverteilung auf dem TPS und den daraus

resultierenden Verformungen der TPS-Platten.

(a) Druckverteilung auf der Platte 22 (Tau) (b) Strukturverformung der Platte 22 (Ansys)

Abbildung 3.15: Qualitative Darstellung zur Druckverteilung (TAU) und Strukturverformung
(ANSYS) derPlatte 22mit Kennzeichnung der Wärmeflusssensoren (WFS).

Die Drucklasten können für den untersuchten Höhenbereich von H = 60 − 20 km aus

Strömungsrechnungen mit Tau ermittelt werden. Da die Änderungen der Anströmbe-

dingungen (α, β etc.) für einen physikalischen Zeitschritt von t = 0.05 s bekannt sind,

ergeben sich bei der untersuchten Flugzeit (tF lug = 23s) 460 stationäre Strömungszustän-

de, die berechnet werden müssen. Anschließend können die daraus ermittelten Druckver-

teilungen für jeden physikalischen Zeitschritt (t = 0.05 s) als Randbedingung (Druck-

last) für die transiente Strukturrechnungen verwendet werden. Daraus ergeben sich die

höhen- bzw. zeitabhängigen Strukturverformungen basierend auf den Druckverteilungen

der Strömungsrechnungen. Die zusätzlichen Überstände der Sensoren folgen aus den Ein-

drucktiefen der Platten an den entsprechenden Sensorpositionen.

In Abbildung 3.16 sind die Ergebnisse der Strukturrechnungen zur Verformung der TPS-

Platten während des Wiedereintritts und die daraus resultierenden Sensorüberstände UW

dargestellt. Basierend auf diesen Rechnungen wird ersichtlich, dass vor allem die Platte 22

mit den Wärmeflusssensoren WFS-3 bis WFS-5 zum Flugende (H = 20 km) Verformun-

gen von über einem Millimeter aufweist. Der Überstand des in der Platte 13 integrierten
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Abbildung 3.16: Ergebnisse der Strukturrechnungen zur Verformung der TPS-Platten währ-
end der Wiedereintritts und der daraus resultierenden SensorüberständeUW .

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 Überstand des ersten Sensors (WFS-1 ), trotz der hohen Drucklasten rela-

tiv klein bleibt, ist auf die konstruktive Gestaltung des ersten Segmentes von SHEFEX

zurückzuführen. Dieses besteht im Gegensatz zu dem restlichen TPS nicht aus einzel-

nen Platten, sondern aus einer geformten Gesamtstruktur. Folglich sind die TPS-Flächen

im ersten Segment miteinander verbunden, so dass sich die angreifenden Kräfte teilweise

ausgleichen, da sie sowohl unterhalb als auch oberhalb angreifen.

Abschließend sei bei den Strukturrechnungen darauf hingewiesen, dass die Sensorüber-

stände abhängig von der gewählten Gleitreibungszahl (µR) zwischen Sensor und TPS

sind. Diese wurde bei den Berechnungen zu µR = 0.5 angenommen.
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3.3.1.2 Folgen des Sensorüberstandes auf die Messung

In diesem Abschnitt wird analysiert, welchen Einfluss der Sensorüberstand auf die Wärme-

stromdichte am Sensor hat. Um zunächst das Strömungsbild zu veranschaulichen, zeigt

Abbildung 3.17 Berechnungsergebnisse zu den Fällen ohne und mit Sensorüberstand.

(a) ohne Überstand

(b) mit Überstand (U = 0.5 mm)

Abbildung 3.17: Einfluss des Sensorüberstandes. Feldvariable: Temperatur; Oberfläch-
envariable: Wärmestromdichte,Ma = 6.2, H = 20 km, Grenzschicht: turbulent.

Im Strömungsfeld ist die Temperatur und an der Sensoroberfläche die Wärmestromdichte

dargestellt. Aufgrund des Überstandes entsteht an der vorderen Kante des Sensors ein

Staupunkt, der mit einem lokalen Verdichtungsstoß und somit mit einer deutlichen Tem-
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peraturerhöhung der Strömung einhergeht. Anschließend wird das Gehäuse und die Mess-

fläche des Sensors überströmt. Dabei ergibt sich für den Fall mit Sensorüberstand ein

höherer Wärmestrom, da die Temperaturdifferenz zwischen Strömung und Sensor größer

ist als im Fall ohne Sensorüberstand. Dieser physikalische Zusammenhang lässt sich mit

der Berechnungsgleichung zum konvektiven Wärmeübergang gemäß Weigand [104] wie

folgt darstellen:

q̇W = αQ ∆T = αQ (TF lu − TStr) , (3.18)

worin αQ der Wärmeübergangskoeffizient ist.

Aufgrund des im Vergleich zur Strömung relativ kalten TPS entsteht das in Abbild-

ung 3.18(a) gezeigte Temperaturprofil normal zur Wand. Folglich ändert sich entlang

der Wandnormalen die Temperaturdifferenz zwischen Strömung und Sensor. Bereits bei

einer sehr kleinen Verschiebung (z.B. U = 0.05mm) nimmt der Sensor eine deutlich höhere

Strömungstemperatur als im Fall ohne Überstand wahr, wodurch sich eine größere Tempe-

raturdifferenz und damit eine höhere Wärmestromdichte ergeben. Das ebenso dargestellte

Geschwindigkeitsprofil entspricht einer turbulenten Grenzschicht und verdeutlicht, dass

mit zunehmendem Wandabstand die Geschwindigkeit zunimmt. Um so höher die kineti-

sche Energie ist, desto größer wird die Temperatur im Staupunkt an dem herausragendem

Sensor.

In Abbildung 3.18(b) ist der Einfluss des Überstandes auf die sich ergebende Wärme-

stromdichte am Beispiel des Sensors WFS-1 in H = 23 km im Vergleich zum gemessenen

Flugwert dargestellt. Daraus folgend führt selbst ein Überstand von 0.1 mm zu einer

20-prozentigen Erhöhung des spezifischen Wärmestromes. In Hinblick auf diese Ergebnis-

se und der Voraussetzung ihrer Richtigkeit trägt bereits der einbaubedingte Überstand

(UE ≈ 0.2 mm) zu einem deutlich höheren Messwert als im Fall ohne Überstand bei.

Ein weiteres Problem, welches indirekt aus dem Überstand folgt, sind die hohen Gra-

dienten über der Sensorfläche. So bleibt die Frage, welche Wärmestromdichte von dem

Sensor gemessen wird. Hierzu zeigt Abbildung 3.18(b) ergänzend zu den untersuch-

ten Sensorüberständen den Minimal-, Mittel- und Maximalwert innerhalb des relevanten3

Messgebietes auf der Sensoroberfläche. Die numerischen Berechnungen zeigen, dass im

Fall eines ebenen Übergangs zwischen TPS und Sensor die Abweichungen zwischen dem

kleinsten und größten Wert relativ gering sind (ca. ±3%). Mit zunehmendem Überstand

wird jedoch nicht nur der gemittelte Wert, sondern auch die Abweichungen zum Mini-

mum und Maximum größer. So ergibt sich für 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 berücksichtigt werden.

Im Zusammenhang mit dem Einfluss des Sensorüberstandes sei auf Abschnitt 4.1.1

(S. 86 ff.) verwiesen, wo ergänzend die Interaktion zwischen dem Rampenstoß und dem

am Sensor entstehenden Stoß untersucht wird.

3Der relevante Messbereich ist kleiner als die Sensoroberfläche. Abbildung 3.18(b) zeigt eine reale
Darstellung des Sensors mit dessen Messbegrenzung.
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(a) Geschwindigkeits- und Temperaturprofile
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Abbildung 3.18: Einfluss des Sensorüberstandes auf die Messung der Wärmestromdichte
am Beispiel des SensorsWFS-1für H = 23 km.
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3.3.2 Kontaktbedingung zwischen TPS und Sensor

Wie in Abbildung 3.13(b) (S. 62) ersichtlich, besteht zwischen dem TPS und den

Wärmeflusssensoren ein nicht eindeutig definierbarer Kontakt. Für die Aufheizung des

Sensors während der Wiedereintrittsphase ist es jedoch relevant, wieviel Wärmeenergie

von dem umgebenden TPS zusätzlich in den Körper eingeht. Die Wärmekapazität des

metallischen Sensors ist deutlich höher als die der Keramikplatte, weshalb der Sensor

eine geringere Aufheizung als das Hitzeschutzschild erfährt und bei einem Kontakt mit

dem TPS als Wärmesenke wirkt. Um die Sensortemperatur in der Strukturrechnung kor-

rekt berechnen zu können, ist die thermische Randbedingung zwischen TPS und Sensor

bei der Modellierung des Strukturmodells entscheidend. In Abbildung 3.19 sind einige

Modellierungsmöglichkeiten dargestellt.

Abbildung 3.19: Mögliche und im Strukturmodell modellierte Kontaktbedingungen zwi-
schen TPS und Wärmeflusssensor.

Eine der zwei möglichen extremen Modellierungsansätze ist die diatherme Bedingung, bei

der ein freier Wärmetransport zwischen TPS und Sensor vorliegt. Dieser Fall stellt jedoch

in den meisten Fällen eine Idealisierungen dar, da immer ein gewisser Kontaktwiderstand

vorhanden ist. Das andere Extrem ist eine adiabate Modellierung, bei der kein Wärmefluss

zwischen beiden Körpern möglich ist. Diese Situation liegt vor, wenn z.B. zwischen TPS

und Sensor ein kleiner Spalt vorhanden ist. Für den Realfall wird davon ausgegangen,

dass die Sensoren passgenau in das TPS eingebracht waren. Allerdings wird angenommen,

dass die Oberflächengüte der Keramikbohrungen, in die die Sensoren eingesteckt waren,

nicht ausreichend hoch war, um einen durchgehenden Kontakt zwischen der Keramik

und dem Sensor zu gewährleisten. Folglich wird bei der Erstellung des Strukturmodells

bzw. Rechengitters die in Abbildung 3.19 gezeigte Modellierung angewendet, in der nur

bei jedem zweiten Knotenpunkt ein Energieaustausch stattfindet, so dass ein gewisser

Kontaktwiderstand berücksichtigt wird.

Da die gewählte Modellierung auf Annahmen beruht, bleibt eine gewisse Restunsicherheit

bezüglich des tatsächlichen Energieaustauschs bestehen. Besonders das Vorhandensein ei-

nes Spaltes kann nicht für jeden der fünf Sensoren absolut ausgeschlossen werden. Da die

adiabate und diatherme Modellierungen die minimalen und maximalen Grenzen der Auf-

heizung darstellen, ist in Abbildung 3.20 die errechnete Temperatur an der Oberfläche

des Sensor WFS-1 für beide Ansätze über die Wiedereintrittshöhe aufgetragen.
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Bei der transienten Strukturberechnung mit Ansys wird als Wärmelast an der Sensor-

oberfläche die im Flug gemessene und am TPS die sich aus einer ersten gekoppelten

Strömungs-Struktur-Rechnung ergebende Wärmestromdichte 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) maßgebend für die sich am Flugende (H = 20 km) ergebende

Sensortemperatur ist. Für den adiabaten Fall ist die Temperaturerhöhung am Ende ca.

70 K bzw. 44 % geringer als die Messung (∆Texp = 160 K ⇄ ∆Tnum = 90 K). Der expe-

rimentelle Temperaturverlauf liegt innerhalb der adiabaten und diathermen Rechnungen,

womit die in Abbildung 3.19 veranschaulichte Modellierung bestätigt wird.
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Abbildung 3.20: Numerische Ergebnisse zur Sensoroberflächentemperatur (WFS-1) für dia-
therme und adiabate Randbedingung zwischen TPS und Sensor und Gegenüberstellung mit
Experiment.
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3.3.3 Temperaturmessung im TPS

Wie in Abbildung 2.1 (S. 13) erläutert, wird während des Fluges im TPS an verschie-

denen Stellen die Strukturtemperatur gemessen. Dabei kommen Standard-Mantelthermo-

elemente vom Typ K (ø = 0.5 mm) der Firma
”
Reckmann“ zum Einsatz. Für die Inte-

gration der Thermoelemente sind die 3 mm dicken TPS-Platten auf der Innenseite mit

einer Nut (Tiefe t = 1.5 mm) versehen, in die das Thermoelement eingelegt und mit ei-

nem Hochtemperaturklebstoff (
”
Cotronics 904“ der Firma

”
Polytec PT GmbH“) verklebt

wurde, siehe Abbildung 3.21(a).

Nut

Klebstoff
Thermoelement

(a) Keramikplatte mit Thermoelement

C/C-SiC
λ⊥ = 7.6 − 9.2W/mK

λ|| = 16.8 − 18.0W/mK

3 mm

Thermoelement
∅ = 0.5 mm

1.5 mm a

b

Klebstoff
λ = 1.4W/mK

Strömung

.
q

(b) Skizze zu den Einklebebedingungen

Abbildung 3.21: Aufnahmen und Skizze zur Integration der Thermoelemente imTPS mit
den Parameterna 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 gedrückt wurden. Der gegenteilige

Fall liegt sogar vor, da Abbildung 3.21(a) 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 überschüssigen Klebstoffs ist im

Vergleich zur Nutbreite um ein Vielfaches größer. Somit sind die in Abbildung 3.21(b)

skizzierten Parameter a (Abstand des Thermoelements von der Plattenmitte) und b (Höhe

der Klebstoffschicht) entscheidende Faktoren der Integrationsbedingungen der Thermo-

elemente. Beide lassen sich im Nachhinein nur abschätzen. Da davon ausgegangen wird,

dass beide Parameter vorhanden sind, gilt zunächst a 6= 0 und b 6= 0. Die Bildaufnah-

men zur Klebstoffhöhe an unterschiedlichen Positionen ergibt eine Größenordnung 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− ø 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 bezüglich der exakten Integrationsbedingungen der Thermoelemente im

TPS führt bei der Flugauswertung bzw. beim Vergleich der Messergebnisse mit den nu-

merischen Berechnungen zu Problemen, da beide Parameter die Temperaturmessungen

der Thermoelemente maßgeblich beeinflussen. Mit zunehmender Klebstoffhöhe nimmt die

Wärmekapazität zu, so dass die Temperatur in der Klebstoffschicht langsamer ansteigt.

Der Thermoelementenabstand wird mit dem im Vergleich zur Keramik schlecht wärme-

leitenden Hochtemperaturklebstoff gefüllt. Dieser stellt einen thermischen Widerstand

dar, der außerdem zu einer reduzierten Temperaturmessung beiträgt. Um den Einfluss

dieser Faktoren besser quantifizieren zu können, bieten sich instationäre Strukturrech-

nungen zum SHEFEX -Flug für mögliche Parameterkonstellationen an. Dabei werden a

und b in 0.5mm Abständen variiert. Gegenstand der Rechnungen ist Platte 5, da hier die

größte thermische Belastung auftritt. Die Wärmelasten, die höhenabhängig auf das TPS

einwirken, werden wie im Abschnitt 3.3.2 (S. 69 ff.) aus einer ersten vollständig gekop-

pelten Strömungs-Struktur-Rechnung gewonnen. In Abbildung 3.22 sind die Ergebnisse

der Parameterstudie zusammenfassend dargestellt. Darin wird neben den Temperaturen

der Thermoelementspitze, die abhängig von der Variation von a und b sind, auch die Tem-

peratur in der Mitte des TPS aufgetragen, die eigentlich während des Flugexperimentes

gemessen werden sollte. Sie weicht erheblich von den experimentellen Werten ab, wobei

die Messung für den untersuchten Fall am besten mit der Kombination a = 1.5 mm und

b = 1mm übereinstimmt. Ferner sind in Abbildung 3.22 die günstigste (a = b = 0.5mm)

und ungünstigste (a = 2.5 mm und b = 1.5 mm) Lage des Thermoelementes und Höhe
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Abbildung 3.22: Instationäre Strukturrechnungen zum Einfluss der Parametera undb unter
Wiedereintrittslasten an derPlatte 5.

des Klebstoffs dargestellt, die die mögliche Temperaturvariation veranschaulichen. Da die

im Experiment gemessenen Temperaturen der unterschiedlichen Thermoelemente nicht

einheitlich einer Integrationsbedingung (a und b) zugeordnet werden können, 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

großen Unsicherheit möglich. 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 Verzögerung angegeben werden. Danach ist die gemessene Tempera-

tur abhängig vom Abstand des Theromelementes (a) und der Klebstoffhöhe (b) zwischen

t = 0.8 − 3.5 s verzögert. Erst nach dieser Zeit ist die Temperatur an der Messstelle im

Klebstoff so groß wie in der TPS-Mitte.

Abschließend sei in diesem Zusammenhang auf die experimentellen und numerischen Un-

tersuchungen von Barth et al. [11] verwiesen, bei denen das Zeitverhalten von Ther-
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moelementen für unterschiedliche Einbaubedingungen (Einkleben / Einpressen) unter-

sucht wird. Das Ziel darin ist die Integrationsprobleme des SHEFEX -Fluges näher zu

analysieren und Aussagen zur klebstoffverursachten Zeitverzögerung machen zu können.

Dabei wird bei einer Prallstrahlströmung eine schräg angestellte Keramikprobe mit ei-

nem Hyperschallstrahl (Ma = 4) angeströmt und auf Temperaturen von 800 K erhitzt.

Die Keramiktemperatur wird von einem eingeklebten und einem eingepressten Thermo-

element während 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 bezüglich des Temperaturanstiegs von 34 % aufweist. Dieses Ergebnis stimmt

mit den eingangs durchgeführten Strukturrechnungen zum SHEFEX -Flug und der sich

daraus ergebenden Abweichung (35 %) annähernd überein. Gleiches gilt für die zeitliche

Verzögerung zwischen dem eingeklebten und eingepressten Thermoelement, die t = 2.65 s

beträgt (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

Außenummantelung verbunden, sondern durch ein Magnesiumoxidpulver isoliert. Da-

durch ist eine elektrische Abschirmung vom umgebenden Medium gewährleistet, so dass

entsprechende Störeinflüsse unterbunden werden können. Diese Isolierung wirkt sich aller-

dings auch als thermischer Widerstand aus. Folglich findet in der, wenn auch sehr dünnen,

Magnesiumoxidschicht eine schlechte Wärmeleitung statt, die eine Messverzögerung im

Thermoelement hervorruft. Gemäß der VDI/VDE 3522 [101] Richtlinie werden zur Charak-

terisierung des Zeitverhaltens von Berührungsthermometern als Übergangszeiten üblich-

erweise die Halbwertzeit (t0.5) und 9/10-Wertzeit (t0.9) angegeben. Letztere von beiden

gibt z.B. an, wieviel Zeit bei einer Sprungfunktion benötigt wird, um 90 % des End-

messwertes zu erreichen. Zum Zeitpunkt t0.9 bleibt demnach ein Messfehler von 10 %.

Entscheidend für die Übergangszeiten sind neben dem Durchmesser des Thermoelemen-

tes, wie gut der Wärmeübergang zwischen Medium und Sensor ist, siehe Gleichung (3.18)

(S. 67). Bei der Messung in ruhender Luft ist eine deutlich größere Ansprechzeit als in

strömendem Wasser feststellbar. Für das verwendete Thermoelement gibt der Hersteller

folgende Übergangszeiten an:� t0.9 = 0.13 s – Wasser (~v = 0.2 m/s)� t0.9 = 5.5 s – Luft (~v = 2 m/s)

Da für die Flugauswertung die zeitliche Verzögerung der Temperaturmessdaten als wich-

tige Randbedingung eingeht, wird die Übergangszeit in einem Tauchversuch überprüft.

Dabei soll vor allem auch der Einfluss des Hochtemperaturklebstoffs berücksichtigt wer-

den. Das Versuchsprinzip besteht darin, Thermoelemente mit und ohne Klebstoffumman-

telung in ein aufgeheiztes Wasserbecken zu tauchen und anschließend die Sprungfunktion
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zu erfassen, siehe Abbildung 3.23(a). Aus dieser lassen sich dann die Übergangszeiten

bestimmen. Die Klebstoffschichtdicke um das Element beträgt 1.25 mm, was einer wahr-

scheinlichen Größenordnung im Flug gemäß Abschnitt 3.3.3.1 (S. 72 ff.) und dem dort

eingeführten Parameter a entspricht.

In Abbildung 3.23(b) sind die Ergebnisse zur Sprungfunktion und der daraus ermit-

telten Übergangszeit t0.9 dargestellt. Es zeigt sich, dass die vom Hersteller genannte

Übergangszeit (t0.9 = 0.13 s) für den Fall ohne Klebstoffummantelung im Experiment zu

t0.9 = 0.20 s bestätigt werden kann, wobei sich die vorhandene Abweichung mit den nicht

identischen Versuchsbedingungen erklären lässt. Bei den Messungen des Herstellers wird

das Thermoelement im Gegensatz zu den eigenen Untersuchungen im strömenden Wasser

(v = 0.2 m/s) vermessen. Durch die erzwungene Umströmung wird der Wärmeübergang

verbessert, was zu einer schnelleren Reaktion des Thermoelementes führt. Im Fall mit einer

Klebstoffummantelung, zu der keine Herstellerdaten existieren, ergibt sich eine Übergangs-

zeit von t0.9 = 2.6 s. Diese Zeit stimmt sowohl mit den Untersuchungen zum Freiflug

(t = 0.8− 3.5 s) als auch mit den experimentellen und numerischen Ergebnissen in Barth

et al. [11] (t = 2.65 s) überein.

Zusammenfassend lässt sich sagen, dass die Klebstoffschicht zwischen Keramikmitte und

Thermoelement und der überschüssige Klebstoff auf der Nut mit ihren mittleren Größen-

ordnungen (a = 1.5 mm und b = 1.0 mm) bei einer instationären Aufheizung geringere

Messwerte bzw. Verzögerungen von etwa 2.5 s hervorrufen. Dies ist auf die im Vergleich

zur Keramik schlechten Wärmeleitfähigkeit des Hochtemperaturklebstoffs (λKeramik =

8 W/mK ↔ λKlebstoff = 1.4 W/mK) und das erhöhte Wärmeaufnahmevermögen durch

den zusätzlichen Klebstoff zurückzuführen. Für den Fall, dass ein Fahrzeug wie SHE-

FEX mit ca. 2 km/s fliegt, führen diese Übergangszeiten zu einer Flughöhendifferenz

von 5 km. Setzt man voraus, dass die gemachten Annahmen und die daraus resultieren-

den Ergebnisse dieser Arbeit mit den realen Wiedereintrittsbedingungen übereinstimmen,

so entsprechen die im SHEFEX -Flug zu messenden Temperaturen in der Keramikmitte

nicht der realen Wiedereintrittshöhe, sondern korrespondieren mit einer ca. 5km höheren

Wiedereintrittsbedingung.
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Abbildung 3.23: Tauchversuch zur Bestimmung derÜbergangszeit mit und ohne Klebstoff-
einfluss; Thermoelement TypK, Klebstoffdicke1.25 mm, Wassertemperatur83◦C.
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3.3.4 TPS-Beschaffenheit

Das Wärmeschutzsystem 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 (11-12 und 14-15 )

dar, siehe Tabelle 2.1 (S. 12).

Abbildung 3.24: Struktur vom C/C-SiC.

Die in Abbildung 3.24 gezeigte C/C-

SiC Keramik wird mit einem Flüssig-Si-

lizium-Infiltrationsverfahren (LSI) herge-

stellt. Dabei wird gemäß Brandt et al.

[18] das Ausgangsmaterial CFK (koh-

lenstoffverstärkter Kunststoff) zu C/C-

Verbundwerkstoffen pyrolysiert, wobei sich

zwischen den C-Fasern und der C-SiC-

Matrix eine Rissstruktur ausbildet, in die

anschließend das Silizium infiltriert (ein-

gebracht) wird. Durch das entstehende

Strukturgefüge ergibt sich ein Werkstoff

mit orthotropen (richtungsabhängigen)

Materialeigenschaften. Vor allem die Wärmeleitfähigkeit variiert deutlich in Abhängigkeit

zur parallelen und senkrechten Faserrichtungen. Ziel ist es, eine hohe Wärmeleitfähigkeit

in Faserrichtung zu ermöglich, um die Wärme ableiten zu können. Entgegengesetzt dazu

soll der Wärmeeintrag senkrecht zur Faserrichtung bzw. in das Strukturinnere durch eine

geringere Wärmeleitfähigkeit reduziert werden.

3.3.4.1 Einfluss der Wärmeleitfähigkeit

Im Sonderforschungsbereich
”
Hochtemperaturprobleme rückkehrfähiger Raumtransport-

systeme“ (Brandt et al. [18]) wurden u.a. die Materialeigenschaften von C/C-SiC unter

Wiedereintrittsbedingungen untersucht. Die Messungen hierzu zeigen, dass die Wärme-

leitfähigkeit senkrecht zur Faserebene im Vergleich zum Originalzustand nach dem Wie-

dereintrittstest im Plasma-Wind-Kanal um 15 − 35 % reduziert ist.4 Als Begründungen

werden die Ausdampfung des überschüssigen Siliziums und die Oxidierung der Materialo-

berfläche angegeben. Eine Reduzierung der Wärmeleitfähigkeit in dem genannten Umfang

beeinflusst die Temperaturverteilung in der Struktur. Für die Auswertung der gemesse-

nen TPS-Temperaturen des Flugexperimentes gilt es zu überprüfen, welche Folgen die

Änderung der thermischen Eigenschaften haben. Hierzu wird analog zu den vorherigen

Studien die thermisch mit am höchsten belastete Platte 5 für eine 15 %- und 35 %ige

Reduzierung der Ausgangswärmeleitfähigkeit senkrecht zur Faser untersucht. Die Berech-

nungsbedingungen entsprechen denen im Abschnitt 3.3.3.1 (S. 72 ff.).

4Die Wärmeleitfähigkeit parallel zur Faser zeigt keine nennenswerten Abweichungen.
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Abbildung 3.25: Einfluss der Wärmeleitfähigkeit senkrecht zur Phaserrichtung. Instationäre
Strukturrechnung mit Wiedereintrittslasten an derPlatte 5.
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In Abbildung 3.25(a) ist die Temperaturentwicklung auf der Keramikaußenseite (An-

griffsfläche der thermischen Last) und in der Keramikmitte (Messstelle im Experiment)

über der Wiedereintrittshöhe dargestellt. Der Temperaturverlauf an der Außenseite spie-

gelt die Transition zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht (H ≈ 28 km) sowie

die Einflüsse der Anstellwinkeländerungen während des Wiedereintritts wider. Dies drückt

sich in den schwankenden Kurvenverläufen der Temperaturen aus. Die Temperatur mittig

in der Keramik bleibt weitestgehend unabhängig von den äußeren Änderungen (Taumel-

bewegung, Transition usw.). Durch das reduzierte Wärmeleitvermögen ergibt sich zum

Flugende eine maximale Erhöhung der Oberflächentemperatur von ∆T = 30K, was einer

prozentualen Abweichung von 4 % entspricht. Die Temperatur in der Keramikmitte er-

weist sich als vergleichsweise unabhängig von der gewählten Wärmeleitfähigkeit. Dies lässt

sich mit den in Abbildung 3.25(b) aufgetragenen Temperaturverteilungen normal zur

Wand erläutern. Mit abnehmender Wärmeleitfähigkeit wird der Energietransport in die

Struktur verringert, woraus größere Temperaturgradienten ∂T
∂n

in Normalenrichtung (n-

Normalenkoordinate) resultieren. Dementsprechend nimmt die Temperatur an der Ober-

fläche zu und fällt zum Inneren stärker ab. Aufgrund der unterschiedlichen Steigungen

(∂T
∂n

) der drei untersuchten Fälle schneiden sich die Kurven der Temperaturverläufe bei

d ≈ 1.3 mm, was in etwa der Strukturmitte entspricht. Dies erklärt, weshalb die in Ab-

bildung 3.25(a) gezeigten Temperaturverteilungen mittig in der Keramik unabhängig

von der Wärmeleitfähigkeit sind. Durch die während des Wiedereintritts annähernd expo-

nentiell ansteigende Wärmelast q̇ ergibt sich in der Struktur im Gegensatz zum stationären

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 3.26 ist analog zur Untersuchung der Wärmeleitfähig-

keit die Temperaturentwicklung während des Wiedereintritts und zum Flugende senkrecht

in der Keramik für verschiedene Keramikdicken (d = 2.85/3/3.15mm) dargestellt. Es zeigt

sich, dass die maximale Temperaturabweichung an der Messstelle ±20 K bzw. ±3 % be-

trägt. Ähnliches gilt für die Oberflächentemperatur, die für H = 20 km um ±15 K bzw.

±2 % variiert.
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Abbildung 3.26: Einfluss der Plattendicke (±5 %). Instationäre Strukturrechnung mit Wie-
dereintrittslasten an derPlatte 5.

80



3.3 Systembedingte Einflüsse

3.3.4.3 Einfluss der TPS-Temperatur auf die Wärmeflussmessung

Die bisherigen Analysen identifizieren den Einfluss der TPS-Beschaffenheit (Wärmeleit-

fähigkeit und Abmessungen) auf die Temperaturentwicklung in der Keramik. Damit lässt

sich die Frage klären, welche Parameter die Temperaturmessung während der Wieder-

eintrittsphase beeinflussen. Offen bleibt allerdings, inwiefern die Wärmestrommessung

auf eine sich ändernde Oberflächentemperatur des TPS reagiert. Bevor das Gas über

den Wärmeflusssensor strömt, legt es einen gewissen Weg über dem TPS zurück. Da-

bei findet zwischen Strömung und Struktur ein Energieaustausch statt, der u.a. von der

Oberflächentemperatur der Keramik abhängig ist. Bei einer kälteren Wand kann mehr

thermische Energie von der Strömung abgegeben bzw. von der Struktur aufgenommen

werden, da die
”
treibende Kraft“ (∆T ) des Wärmeübergangs größer wird, vgl. Gleichung

(3.18) (S. 67).
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Abbildung 3.27: Einfluss der TPS-Temperatur auf die Wärmestromdichte am Sensor.

In Abbildung 3.27 ist der Einfluss der Oberflächentemperatur TW des TPS auf den

spezifischen Wärmestrom q̇ an der Stelle des Sensors dargestellt. Die Ergebnisse beruhen

auf numerischen Strömungsberechnungen für unterschiedliche Wandtemperaturen. Für die

ermittelte maximale Abweichung der Oberflächentemperatur gemäß der vorangegangenen

Abschnitte müssen 6% (4% aufgrund der Wärmeleitfähigkeit und 2% durch die Material-

dicke) angenommen werden. Aus dieser höheren Wandtemperatur (T/Tref = 1.06) ergibt

sich an der Sensorstelle ein spezifischer Wärmestrom von (q̇/q̇ref ≈ 1.015), was einem

Zuwachs von 1.5 % entspricht. Ein gewisser Einfluss der Wandtemperatur auf die Wär-

mestrommessung ist demnach gegeben, obgleich er im Vergleich zu anderen Faktoren wie

der des Sensorüberstandes in Abschnitt 3.3.1.2 (S. 66 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, für den im Abschnitt 4.3.2 (S. 102 ff.) anstehenden Vergleich zwi-

schen den experimentellen Flugdaten und den Ergebnissen der gekoppelten Strömungs-

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 Größe Φ, also ∆(Φ−Φ0), worin Φ0 der

Ausgangswert bei H = 60 km ist. Für den statischen Druck und die Wärmestromdichte

können die Ausgangswerte aufgrund ihrer kleinen Größenordnung vernachlässigt werden,

so dass sich die Angaben zu ∆Φ vereinfachen. Für die Temperaturen im TPS und an

den Sensoroberflächen gilt dies nicht, da die Anfangswerte im Temperaturenbereich von

T0TPS/Sensor
= 270 − 290 K liegen. Die Angaben zu den Toleranzen können nicht als voll-

kommen angesehen werden, sondern dienen als Grundwerte zu den maximal erfassbaren

Unsicherheiten. Es lassen sich gewisse Effekte im Rahmen der durchgeführten Sensiti-

vitätsanalyse nicht global angeben, da es sich meist um miteinander gekoppelte Systeme

mit instationären Charakter handelt. Ein Beispiel hierfür ist die Kontaktmodellierung

zwischen Wärmeflusssensor und TPS. Abhängig vom Energieaustausch zwischen bei-

den Körpern ergibt sich eine Sensortemperatur, die wiederum die Wärmeflussmessung

der Strömung beeinflusst, da die Temperaturdifferenz zwischen Sensoroberfläche und

Strömung maßgeblich für den sich ergebenden Wärmestrom ist. Dieser sekundäre Ein-

fluss bleibt bei den Toleranzangaben außen vor, wonach die Unsicherheiten vereinfacht

als unabhängig angenommen werden, so dass eine Aufsummierung der Fehler möglich 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 abhängig ist, wobei

sich hier bei einer Variation von ±1◦ Druckabweichungen von ±10% ergeben. Ferner kom-

men durch das Atmosphärenmodell und numerische Diskretisierungsfehler ±6% bzw. ±5%

Abweichungen hinzu. Da sich der Druck von den übrigen Einflüssen wie die Turbulenz-

modellierung weitgehend unabhängig erweist, folgt für ihn gemäß der Sensitivitätsanalyse

eine Toleranz von ±21 %. Zusätzlich beträgt die maximale absolute Messunsicherheit der

Sensoren ±60 Pa, was den höhenabhängigen Abweichungen von ±1200 % (H = 60 km,

pSensor = 5Pa) bis ±0.1% (H = 20km, pSensor = 46400Pa) entspricht. Die Messunsicher-

heit der Drucksensoren hat demnach im oberen Höhenbereich einen bedeutenden Einfluss

bzw. ist der Messfehler im Vergleich zum zu messendem Druckniveau deutlich zu groß.

In einer Höhe von H = 38 km (pSensor ≈ 300 Pa) ist die Messunsicherheit aller Senso-

ren kleiner oder gleich groß wie die Einflüsse der Sensitivitätsanalyse (±20 %). Unterhalb

dieser Höhe 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:

∆p = ±21 % ± 60 Pa . (3.19)

Wärmestromdichte

Die Angaben zur Wärmestromdichte beziehen sich auf die Messung mit den entspre-

chenden fünf Wärmeflusssensoren auf der Unterseite des Vorkörpers und nicht auf den

Wärmeübergang am TPS. Das Atmosphärenmodell 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 fünf Sensoren übertragbare Tendenz abzeichnet,

obgleich teilweise ein deutlicher Einfluss auf die Wärmestromdichte vorliegt. Ferner ha-

ben die untersuchten Turbulenzmodelle keinen Anspruch auf Vollständigkeit, wobei die

Turbulenzmodellierung zu komplex ist, um hierfür eine globale Toleranzangabe machen

zu können. Die ausführlichen Untersuchungen zum Sensorüberstand zeigen einen großen

Einfluss auf die Messung der spezifischen Wärmeströme. Es wird davon ausgegangen,

dass die Überstandshöhe mit einer Genauigkeit von uges = ±0.25 mm basierend auf den

Strukturrechnungen rekonstruiert werden kann. Daraus ergibt sich für die Ermittlung

der Wärmestromdichte eine Unsicherheit von ±15 %. Ein relativ kleiner Anteil von ±2 %

wird durch die TPS-Beschaffenheit bzw. der daraus resultierenden Oberflächentemperatur

hervorgerufen. Bleibt noch die Messunsicherheit der Sensoren, die laut Herstellerangaben

±3 % beträgt, so dass die Gesamttoleranz sich aufsummiert zu:

∆q̇ = ±38 % . (3.20)

Wärmeflusssensor-Temperatur

Die Oberflächentemperatur der Wärmeflusssensoren wird deutlich durch die Kontakt-

bedingung zwischen Sensorgehäuse und TPS bestimmt. Im Fall eines freien Energie-

austauschs zwischen beiden Körpern wirkt der Sensor als Wärmesenke, wodurch viel

thermische Energie vom TPS in den Sensor übergeht und eine entsprechende Tempe-

raturerhöhung im Sensor verursacht. Im adiabaten Fall hingegen erwärmt sich der Sensor

während der Wiedereintrittsphase deutlich weniger. Da die exakte Kontaktbedingung im

Flugexperiment unbekannt ist, sind beide Varianten möglich, woraus sich für die Tempe-

raturerhöhung eine Unsicherheit von ±44% ergibt. Hinzu kommen ±4% aufgrund numeri-

scher Diskretisierungsfehler. Die restlichen Einflüsse wie die Anstellwinkeländerung lassen

sich nur durch aufwendige Berechnungen erfassen und werden daher im Rahmen dieser

Abschätzung vernachlässigt. Die Messunsicherheit der Sensoren beträgt ±3%. Somit kann

für den Anstieg der Oberflächentemperatur des Wärmeflussensors folgende Gesamttole-

ranz angegeben werden:

∆(T − T0)Sensor = ±51 % . (3.21)
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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 für die Temperaturmessung eine Unsicherheit von ±35%.

Einen weiteren Anteil verursacht die nicht eindeutig definierbare TPS-Beschaffenheit vor

allem bezüglich der genauen Plattendicken. Daraus ergibt sich eine weitere Temperaturva-

riation von ±3%. Bleiben noch die numerischen Diskretisierungsfehler, die zu ±1% festge-

halten werden können. Die Messunsicherheit von Mantelthermoelementen ist im Vergleich

zu den genannten Toleranzen gering, wobei sie laut Herstellerangaben ±0.5% beträgt. So-

mit ergibt sich für die Messung der Temperaturzunahme im TPS unter Berücksichtigung

der Integrationsbedingungen der Thermoelemente eine Gesamttoleranz von:

∆(T − T0)TPS = ±40 % . (3.22)

Zusammenfassend zeigt sich, dass gemäß den Untersuchungen und Annahmen dieser

Arbeit eine Auswertung des Freiflugexperimentes SHEFEX bezüglich der untersuchten

Messgrößen mit einer maximalen Unsicherheit von ±21 % bis ±51 % möglich ist, wobei

die Teilunsicherheiten vereinfacht als voneinander unabhängig vorausgesetzt und keine

Kompensationen der Fehler erfasst werden. Ferner sind innerhalb der durchgeführten

Sensitivitätsanalyse gewisse Einflüsse wie die Turbulenzmodellierung wegen ihrer hohen

Komplexität nicht global berücksichtigt und bleiben bei der Abschätzung der Gesamtto-

leranzen außen 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 zunächst ein Überblick zur allgemeinen Strö-

mungstopologie um den Flugkörper gegeben werden. Im Anschluss daran wird der Tran-

sitionszeitpunkt zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht abgeschätzt.

4.1 Allgemeine Strömungstopologie

Für die anstehende Beschreibung der Strömungstopologie sind in Abbildung 4.1 die

wichtigsten verwendeten Begriffe definiert. Zu sehen ist die Seitenansicht des facettier-

ten Vorkörpers. Dieser ist in drei Segmente aufgeteilt, um die Strömungsbereiche besser

zuordnen zu können. Ferner sind die auf der Unterseite (Luv) bedeutungsvollen und in

Abbildung 2.1 (S. 12) bereits gezeigten Platten 5, 13 sowie 22 gekennzeichnet. Inner-

halb dieser Platten sind die wesentlichen Messsensoren enthalten, weswegen sie für die

Flugauswertung eine entscheidende Rolle spielen.

Abbildung 4.1: Begriffsdefinition zur Flugauswertung.
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4.1.1 Stoß- und Expansionsgebiete

Aufgrund der hohen Strömungsgeschwindigkeiten entstehen um den Körper die für den

Über- und Hyperschall typischen Verdichtungsstöße, an denen die Strömungsgeschwin-

digkeit stark reduziert und die Dichte erhöht werden. Ferner ergeben sich bei SHEFEX

aufgrund der geometrischen Form Expansionsgebiete, in denen die Geschwindigkeit zu-

bzw. die Dichte abnimmt. Beide Phänomene (Kompression und Expansion) lassen sich

mit der Geschwindigkeitsdivergenz detektieren, wobei diese definiert ist zu:

div~v = ~∇ · ~v =




∂
∂x

∂
∂y

∂
∂z


 ·




u

v

w


 . (4.1)

Die Geschwindigkeitsdivergenz gibt an, wieviel die Geschwindigkeit bezüglich 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 4.2 sind die Stoß- und Expansionsgebiete mit der Geschwin-

digkeitsdivergenz in unterschiedlichen x- und y-Schnitten dargestellt. Damit lassen sich

der Bugstoß um den Körper und der an der Unterseite entstehende Rampenstoß erken-

nen. Aufgrund der spitzen Vorderkante (RN = 0.2 mm) beginnt der Bugstoß sehr nah am

Körper, wobei sich der weitere Stoßverlauf aus der geometrischen Form (Umlenkwinkel)

des ersten Segmentes ergibt. Durch den kleiner werdenden Umlenkwinkel in dem darauf-

folgenden zweiten Segment erfährt die Strömung eine Expansion einhergehend mit einer

Geschwindigkeitszunahme, was vor allem deutlich auf der Luvseite im Übergang zwischen

Platte 5 und 13 feststellbar ist. Im letzten Segment ergeben sich auf der Lee- und Luvseite

unterschiedliche Strömungsbilder. Die angestellte Platte 22 stellt eine Rampenströmung

mit dem entsprechenden Kompressionsstoß dar, wohingegen auf der Leeseite eine weitere

kleine Expansion der Strömung durch den kleiner werdenden Umlenkwinkel möglich wird.

Ferner können der Abbildung 4.2 Detailansichten zu den Stoß- und Expansionsgebieten

an den Wärmestromsensoren entnommen werden. Die Ursachen für die Sensorüberstände

sind im Abschnitt 3.3.1 (S. 62 ff.) erläutert. Der Überstand des Sensors ruft eine relativ

starke lokale Stoßfront hervor, der sich ein Expansionsgebiet anschließt. Im Sensornach-

lauf zeigt sich erneut eine Kompression. Besonders interessant ist die gezeigte Wechsel-

wirkung zwischen dem Rampenstoß an der Platte 22 und dem am Wärmeflusssensor

WFS-3 entstehenden Sensorstoß. Die Interaktion beider Stöße ist in Abbildung 4.3

detailliert dargestellt. Um den Einfluss beider Stöße verdeutlichen zu können, sind die

Strömungszustände für die Flughöhe H = 20 km bei Ma = 6.2 entlang der in Abbild-

ung 4.3(a) gezeigten Auswertungslinien (A und B) normal zur Wand für die Größen cp,

T und Ma aufgetragen. Dabei beginnt die erste Linie (A) auf der Sensoroberfläche und

durchquert somit den Sensor- und Rampenstoß. Die zweite Auswertungslinie (B) beginnt

auf der TPS-Oberfläche und durchläuft nur den Rampenstoß.
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(a) y-Schnitt

(b) x-Schnitte

Abbildung 4.2: Visualisierung der Stoß- und Expansionsgebiete mittels der Geschwindig-
keitsdivergenz (div~v) mit Detailansicht zur Sensorströmung,H = 20 km, Ma = 6.2.
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Die Darstellung der Graphen ist so gewählt, dass auf der Abszisse die Wandnormalenkoor-

dinate n und auf der Ordinate die Strömungsgrößen (cp, T und Ma) aufgetragen sind. In

Abbildung 4.3(b) ist die cp-Verteilung gezeigt. Aus ihr ist zu erkennen, dass im unter-

suchten x-Schnitt beide Stoßfronten eng zusammen liegen. Der Sensorstoß führt zu einer

zusätzlichen Druckerhöhung, die in der gleichen Größenordnung liegt wie der Rampenstoß.

Ähnlich verhält es sich mit der in Abbildung 4.3(c) gezeigten Temperaturverteilung.

Auch hier folgt aus dem Sensorstoß eine mit dem Rampenstoß vergleichbare Temperatur-

erhöhung. Wie im Abschnitt 3.3.1.2 (S. 66 ff.) bereits erläutert, ist die zusätzliche Tem-

peraturerhöhung des Sensorstoßes mit ein Grund dafür, weswegen der Wärmeflusssensor

mit Überstand eine höhere Wärmestromdichte misst als im Fall ohne Sensorüberstand.

Die Wandtemperaturen variieren aufgrund der unterschiedlichen TPS- und Sensormate-

rialien. Die letzte aufgetragene Zustandsgröße ist die in Abbildung 4.3(d) dargestellte

Machzahlverteilung. Die Machzahl wird zusätzlich durch den Sensorstoß etwa halb so

stark wie durch den Rampenstoß reduziert.

Zusammenfassend bleibt zu sagen, dass der durch den Sensorüberstand hervorgerufe-

ne Stoß zu einer deutlichen Verdichtung des Gases einhergehend mit einer Tempera-

turerhöhnung beiträgt. In Höhe der hinteren Sensorkante verschmelzen die Fronten des

Rampen- und des Sensorstoßes. Die genaue Lage der Verschneidung ist u.a. vom An-

stellwinkel und von der Machzahl abhängig, da diese den Stoßwinkel des Rampenstoßes

beeinflussen.
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(a) Auswertungslinien entlang A und B (b) cp-Verteilung entlang A und B

(c) Temperatur-Verteilung entlang A und B (d) Machzahl-Verteilung entlang A und B

Abbildung 4.3: Darstellung der Strömungszustände amWFS-3entlang der Auswertungsli-
nienA undB, n–Wandnormalenkoordinate,H = 20 km, Ma = 6.2.
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4.1.2 Verdrehung und Ablösung der Strömung

Im Folgenden soll mittels der Helizität ~ der
”
Schraubensinn“ der Strömung dargestellt

werden. Die Helizität berechnet sich aus der Strömungsgeschwindigkeit ~v und der Wir-

belstärke ~ω zu:

~ = ~v · ~ω . (4.2)

Dabei entsprechen positive Werte einer rechtsdrehenden und negative Werte einer links-

drehenden Strömung. Die Wirbelbildung lässt sich mit den unterschiedlichen Entropie-

schichten begründen, die aufgrund der verschiedenen Stoßwinkel und somit auch Stoß-

stärken variieren und daraus entsprechende Entropiegradienten ∂s
∂φ

(φ - Umfangskoordi-

nate) resultieren, die eine Verdrehung der Strömung bewirken. Die Entropiegradienten

sind dort sehr groß, wo es zu deutlichen Änderungen der Stoßstärke aufgrund der Geome-

trieübergänge kommt. Folglich sind die Wirbelzentren nah an den längslaufenden Kanten,

siehe Abbildung 4.4(a). Ferner findet an den Übergängen 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 Strömungsverdrehung statt. Dabei entstehen auf der rechten Seite

vorwiegend rechtsdrehende und auf der linken Seite überwiegend linksdrehende Wirbel.

Ergänzend ist in Abbildung 4.4(b) eine Detailansicht der Rampenströmung in der

Flughöhe H = 30 km bei Ma = 6.3 mit laminarer Grenzschicht dargestellt. Wie er-

sichtlich, kommt es auf der Unterseite im Übergang zwischen dem zweiten und dritten

Segment zu einer Strömungsablösung. Die Ablöseblase ist im gezeigten Fall ca. 3 − 4 cm

groß. Bei dem im Abbildung 4.4(a) illustierten Strömungszustand (H = 20 km und

Ma = 6.2) ist die Grenzschicht durchgängig turbulent, wobei keine Ablöseerscheinungen

mehr feststellbar sind. Somit wird die Strömungsablösung u.a. durch den Zustand der

Grenzschicht und den Druckgradienten bestimmt. Für die Druckgradienten spielt der An-

stellwinkel der Strömung eine entscheidende Rolle. Er ist für die Stoßstärke und damit

für die Druckhöhung über die Stoßfront entscheidend. Hierzu ist in Abbildung 4.5 für

drei verschiedene Anstellwinkel (α = −10◦, α = 0◦ und α = 10◦) die Druckverteilung in

der Symmetrieebene dargestellt. Damit lassen sich die Bug- und Rampenstöße und die

damit einhergehenden Druckgradienten erkennen. Ein negativer Anstellwinkel verursacht

auf der Lee-Seite eine deutliche Verdichtung des Gases, wohingegen der Verdichtungsstoß

auf der Luv-Seite vergleichsweise schwach ausfällt. Aus dem geringen Druckniveau folgt

ein sehr großes Ablösegebiet an der Rampe, das weit über die Grenzschicht hinausgeht.

Mit zunehmendem Anstellwinkel nimmt der Druck auf der Luv-Seite zu und die Größe

der Ablöseblase ab. Für den Fall α = 10◦ ist nur eine kleine Ablösung in der Grenzschicht

erkennbar.

Besonders relevant sind diese Ablöseerscheinungen der Strömung für die Wärmeflussmes-

sung in den auf der Rampe (Platte 22 ) liegenden Sensoren, siehe Abbildung 2.1 (S. 13).

So kann z.B. die Transition der Grenzschicht auf der Rampe angeregt werden, wobei eine

turbulente Grenzschicht einen deutlich höheren Wärmestrom verursacht.
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4.1 Allgemeine Strömungstopologie

(a) H = 20 km und Ma = 6.2

(b) H = 30 km und Ma = 6.3

Abbildung 4.4: Visualisierung der Helizität zur Darstellung des Wirbeldrehsinns und der
Strömungsablösung an der Rampe.
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4.1 Allgemeine Strömungstopologie

(a) α = −10◦ (b) α = 0◦

(c) α = 10◦

Abbildung 4.5: Ablöseblase in Abhängigkeit vom Anstellwinkel,H = 32 km, Ma = 6.3.
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4.1 Allgemeine Strömungstopologie

4.1.3 Geschwindigkeits- und Temperaturprofile

Um die Eigenschaften der Grenzschicht innerhalb des untersuchten Wiedereintrittbe-

reiches (H = 60 − 20 km) veranschaulichen zu können, sind in Abbildung 4.6 die

Temperatur- und Geschwindigkeitsprofile an drei charakteristischen Stellen (A, B und

C) des Fahrzeugs zum Beginn (H = 60 km) und am Ende der Trajektorie (H = 20 km)

dargestellt. Die Darstellung der Diagramme ist so gewählt, dass die Geschwindigkeiten

und Temperaturen über den dimensionlosen Wandabstand n+ aufgetragen sind.1

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 4.2.1

(S. 95 ff.) bestätigt. Da die Grenzschichtdicke innerhalb des untersuchten Höhenbereichs

(H = 60−20 km) stark variiert, bedarf es unterschiedlicher Berechnungsnetze mit entspre-

chend angepassten Prismenschichten, damit eine adäquate Auflösung der Grenzschicht

gewährleistet werden kann. Die TPS-Platten sind zu Beginn des Wiedereintritts (H =

60 km) noch weitgehend unaufgeheizt (TW ≈ 280 K), siehe Abbildung 4.6(c). Zum Aus-

wertungsende (H = 20 km) ist die Strukturtemperatur durch die heiße Gasumströmung

entsprechend erhöht. Die TPS-Platten erreichen jedoch aufgrund der relativ kurzen Flug-

zeit bzw. Aufheizungszeit und der Wärmekapazität der Keramik keinen durchgeheizten

(strahlungsadiabaten) Zustand.2 Demnach liegt die Oberflächentemperatur des TPS un-

terhalb der Strömungstemperatur in der Grenzschicht, woraus entsprechende Strömungs-

temperaturgradienten in unmittelbarer Wandnähe folgen.

Die Geschwindigkeitsprofile sind im Vergleich zu den Temperaturprofilen dicker. In der

Wiedereintrittshöhe H = 60 km ist die maximale Grenzschichtdicke etwa δ ≈ 12 mm und

befindet sich auf der Unterseite im zweiten Segment, wo auch die Dichte am geringsten ist.

Die minimale Grenzschichtdicke ist bei der Flughöhe H = 20 km zu δ ≈ 2 mm feststellbar.

Dieser physikalische Zusammenhang zwischen Dichte und Grenzschichtdicke lässt sich

gemäß Anderson [3] über die Gleichung

δ ∼ Ma2
∞√

Rex

(4.3)

mit Rex =
ρ~v∞ x

µ
(4.4)

beschreiben. Darin sind Rex die lokale mit der Lauflänge x ermittelte Reynoldszahl, ρ

die Dichte, ~v∞ die Anströmgeschwindigkeit und µ die dynamischen Viskosität. Die Mach-

zahl ist während der Wiedereintrittsphase relativ konstant (Ma = 5.6 − 6.4), siehe Ab-

bildung 2.2 (S. 15), so dass die Dichte eine der dominierenden Größen bezüglich der

Grenzschichtdicke darstellt.

1Dimensionsloser Wandabstand ergibt sich aus Gleichung (2.33) (S. 28), obgleich dort y = n gilt.
2Die zeitliche Aufheizung und die daraus resultierenden Wandtemperaturen basieren auf den im Ab-
schnitt 4.3 (S. 102 ff.) mit der Strömungs-Struktur-Kopplung durchgeführten Berechnungen zum Wie-
dereintritt von SHEFEX.
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4.1 Allgemeine Strömungstopologie

(a) Auswertungsstellen A, B und C

(b) Geschwindigkeitsprofil H = 60 km (c) Temperaturprofil H = 60 km

(d) Geschwindigkeitsprofil H = 20 km (e) Temperaturprofil H = 20 km

Abbildung 4.6: Geschwindigkeits- und Temperaturprofile an unterschiedlichen Positionen
auf der Fahrzeugunterseite fürH = 60km (laminare Grenzschicht) undH = 20km (turbulente
Grenzschicht).
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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. Außerdem wird im Abschluss kurz auf den Effekt der

Relaminarisierung eingegangen.

4.2.1 Abschätzung der Transitionszeitpunkte

Da der Zustand der Grenzschicht entscheidend für den Wärmeübergang und somit auch

für die Aufheizung des Körpers ist, muss der Transitionszeitpunkt zwischen laminarer

und turbulenter Grenzschicht abgeschätzt werden. Nur so ist eine Berechnung des Wie-

dereintritts von SHEFEX unter realistischen Randbedingungen möglich. Allerdings sind

die Strömungsbedingungen beim geflogenen Wiedereintritt durch die Taumelbewegung

des Fahrzeugs komplex. Die in solchen Fällen praktizierte Vorgehensweise zur Ermitte-

lung der Grenzschichtzustände ist, für beide Varianten (laminar/turbulent) numerische

Lösungen (z.B. Verteilung der Wärmestromdichte) 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 zurückgegriffen, obgleich folgende Ergänzungen gel-

ten. Aufgrund der geometrischen Form des Fahrzeugs, bestehend aus ebenen Platten,

grenzt die kritische Reynoldszahl Rkrit einer Plattenströmung den möglichen Transitions-

bereich ein. Laut Schlichting und Gersten [91] liegt dieser in der Größenordnung von

Rkrit = 3.5 × 105 − 106. Somit kann für das Freiflugexperiment eine kritische Höhe er-

mittelt werden, in der mit Transition gerechnet werden muss. Außerdem lässt sich eine

Höhe angeben, ab der für den gesamten Körper von einer turbulenten Grenzschicht ausge-

gangen werden kann. Für den daraus folgenden Transitionsbereich geben die Messungen

der Wärmestromdichte schlussendlich wertvolle Informationen zum Grenzschichtzustand.

Durch die Kopplung aus empirischer Kennzahl (Rkrit) und experimentellen Messdaten zur

Wärmestromdichte soll vor allem für die Unterseite (Platte 5, 13 und 22 ) des Fahrzeugs

der Zustand der Grenzschicht abgeschätzt werden.

Die lokale Reynoldszahl kann mit Gleichung (4.4) (S. 93) für unterschiedliche Wiederein-

trittshöhen entlang der Unterseite von SHEFEX berechnet werden, wobei die Ergebnisse

hierzu Abbildung 4.7 entnehmbar sind. Zusätzlich zu dem darin gekennzeichneten tran-

sitionellen Reynoldszahlbereich (Rkrit = 3.5 × 105 − 106) sind die Positionen der fünf

Wärmeflusssensoren (WFS) eingetragen. Innerhalb des transitionellen Bereiches kann

die Grenzschicht nicht eindeutig einem laminaren oder turbulenten Zustand zugeordnet

werden. Die Reynoldszahl nimmt erwartungsgemäß mit zunehmender Höhe ab. Aus der

Abschätzung der Transitionszeitpunkte geht hervor, dass der vollständige Körper unter-

halb der Wiedereintrittshöhe H ≈ 20 km turbulent überströmt werden. Ferner kann für

den Wiedereintrittskörper oberhalb H ≈ 40 km von einer laminaren Grenzschicht aus-

gegangen werden. Dazwischen liegt ein Höhenbereich, in dem abhängig von der Position
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4.2 Transition

Abbildung 4.7: Reynoldszahl (Rex) entlang der gezeigten Auswertungslinie auf der Luvseite
vonSHEFEXin unterschiedliche Höhen zur Abschätzung der Transition.

am Körper und von den Strömungsbedingungen (vor allem Anstell- und Schiebewinkel)

die Transition einsetzt. Dabei beginnt die turbulente Grenzschicht am Körperende 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 Strömung möglich wird. Hierzu folgen im Abschnitt 4.2.2

(S. 99 ff.) weiterführende Untersuchungen.

Besonders an den Positionen der Wärmeflusssensoren ist der Grenzschichttyp wichtig

zu wissen, um die gemessenen Wärmestromdichten numerisch reproduzieren zu können.

In Tabelle 4.1 sind daher die Ergebnisse zur Abschätzung des Grenzschichtzustan-

des über die Reynoldszahl an den Positionen der Wärmeflusssensoren zusammengefasst.

Eine Validierung dieser Methode ist mit den gemessenen Wärmestromdichte während

des Fluges möglich, wobei exemplarisch die Sensoren WFS-1, WFS-2 und WFS-4 un-

tersucht werden. In Abbildung 4.8 sind die Messdaten zur Wärmestromdichte der

genannten Sensoren über die Wiedereintrittshöhe aufgetragen. Anhand der Gradienten
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soll der laminar-turbulente Umschlag detektiert werden. Die Taumelbewegung während

des Wiedereintritts spiegelt sich in den Messergebnissen als oszillierende Kurvenverläufe

wider. Dies erschwert die Interpretation der Ergebnisse, da vor allem die Anstellwin-

keländerung zu ähnlichen Effekten wie die Transition führt. Trotzdem können den Mes-

sungen wertvolle Tendenzen entnommen werden. So zeigt sich z.B. für den Wärmefluss-

sensor (WFS-1 ) unterhalb einer Flughöhe von H ≈ 28 km ein deutlicher Anstieg des

spezifischen Wärmestroms, der auf einen Grenzschichtumschlag hindeutet. In den darauf-

folgenden 3 km (H ≈ 28 − 25 km) findet dann abhängig vom Anstellwinkel ein Wechsel

zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht statt. Unterhalb H ≈ 25 km kann für

den Wärmeflusssensor WFS-1 von einer turbulenten Grenzschicht ausgegangen werden.

Diese Erkenntnisse stimmen in erster Nährerung mit der Abschätzung mittels der lokalen

Reynoldszahl überein, siehe Tabelle 4.1. Gleiches gilt prinzipiell für die restlichen Senso-

ren, obgleich für die Platte 13 keine gesicherte Aussage zum Grenzschichtzustand gemacht

werden kann, weshalb bei den Rechnungen im unteren Höhenbereich (H < 28 km) der

laminare und turbulente Grenzschichtzustand in Betracht gezogen wird. Für die restlichen

transitionellen Bereiche wird abhängig vom Anstellwinkel mit einer laminaren bzw. tur-

bulenten Grenzschicht gerechnet, wobei die Messungen der Wärmestromdichte wertvolle

Hinweise geben.

Tabelle 4.1: Abschätzung zum Grenzschichtzustand an den Positionen der Wärmeflusssen-
soren über Bestimmung derRex und Gegenüberstellung mitRekrit.

Wärmeflusssensor (WFS ) laminar transitionell turbulent

1 > 35 km 35 − 27 km < 27 km

2 > 32 km 32 − 21 km < 21 km

3 > 35 km 35 − 30 km < 30 km

4 > 40 km 40 − 32 km < 32 km

5 > 41 km 41 − 35 km < 35 km
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4.2 Transition

Abbildung 4.8: Abschätzung der Transitionslage anhand der Wärmestrommessungen.
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4.2.2 Relaminarisierung

In diesem Abschnitt soll auf einen speziellen Grenzschichteffekt, die Relaminarisierung,

eingegangen werden, die in unterschiedlichen Strömungsfällen in Erscheinung treten kann.

Im vorliegenden Fall betrifft es die Grenzschichtströmung an der Fahrzeugunterseite im

Bereich des konvexen Körperübergangs zwischen dem ersten und zweiten Segment. An die-

ser Stelle kommt es durch die Expansion des Gases zu einer Beschleunigung der Strömung,

was zur Relaminarisierung der Grenzschicht führen kann. Ausführliche Untersuchungen

hierzu können z.B. den Arbeiten von Viswanath und Narasimha [102] oder Narasimha

und Sreenivasan [74] entnommen werden. Daraus ist der in Abbildung 4.9 gezeigte

Strömungsfall aufgegriffen, um die Relaminarisierung an einer Prandtl-Meyer-Strömung

bzw. boat-tailed step, wie sie auch am SHEFEX -Körper auftritt, zu veranschaulich.

Gemäß 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 dünn. Bei der Relaminarisierung kommt es zur Reduzierung der

Geschwindigkeitsfluktationen, wodurch die Gesamtdicke der turbulenten Grenzschicht bei

leicht zunehmender viskosen Unterschicht abnimmt. Dies führt zur Reduzierung der Rei-

bungsbeiwerte. Gleichsam führen Viswanath und Narasimha [102] aus, dass bei der Rela-

minarisierung im Vergleich zur turbulenten Grenzschicht entsprechend geringere Wärme-

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 Dämpfung der Turbulenz, woraus sich die

Strömungseigenschaften wie bei einer laminaren Grenzschicht (Reduzierung des Reibungs-

beiwertes usw.) ergeben. Dieses Phänomen wird bei der Auswertung der Mess- und Be-

rechnungsergebnisse zur SHEFEX -Trajektorie in Abschnitt 4.3 (S. 102 ff.) relevant.

Das Auftreten der Relaminarisierung lässt sich über den Beschleunigungsparameter K

abschätzen. Nach White [106] gilt für eine zweidimensionale Plattenströmung mit der

Strömungsgeschwindigkeit u = f(x, y):

Kkrit =
µ

ρ u2
e

due

dx
≥ 2 × 10−6 . (4.5)

Darin ist ue die Geschwindigkeit am Grenzschichtrand. Im Folgenden wird mit Gleichung

(4.5) im kritischen Höhenbereich H = 28 − 20 km eine Abschätzung zur Relaminarisie-

rung im Übergang zwischen der Platte 5 und Platte 13 durchgeführt. Voruntersuchungen

haben gezeigt, dass bei kleinen Schiebewinkeln β < 3◦ entlang der vorderen Unterseite

des SHEFEX -Körpers vereinfacht von einer zweidimensionalen Strömung ausgegangen

werden kann, vgl. Barth [9], was die Anwendung der Gleichung (4.5) möglich macht.

In Abbildung 4.10 sind die berechneten Beschleunigungsparameter K für die Höhen

H = 28 km, H = 24 km und H = 20 km aufgetragen. Basierend darauf kann ange-
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4.2 Transition

(a) Schlierenaufnahme

(b) Beschreibung der Strömung

Abbildung 4.9: Schlierenaufnahme zur Expansionsströmung imÜberschall einer Prandtl-
Meyer-Strömung nachViswanath undNarasimha [102].
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nommen werden, dass aufgrund der starken Strömungsbeschleunigung im überwiegenden

Anteil des untersuchten Höhenbereichs eine Relaminarisierung der Grenzschicht auf der

Platte 13 einsetzt. Allerdings kann keine Aussage darüber gemacht werden, wie lange die

quasi-laminare Unterschicht erhalten bleibt bzw. ob sie auch bis zur Position des zweiten

Wärmeflusssensors (WFS-2 ) reicht.

Abbildung 4.10: Berechnete BeschleunigungsparameterK im Übergang zwischenPlatte 5
undPlatte 13für H = 28 km, H = 24 km undH = 20 km beiα = 0◦.
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4.3 Berechnung der Wiedereintrittstrajektorie

4.3.1 Allgemeines

Ziel dieses Abschnittes ist die gekoppelte Strömungs-Struktur-Rechnung zum Wiederein-

tritt von SHEFEX im Höhenbereich H = 60− 20 km. Wie Abschnitt 3.2.2.3 (S. 58 ff.)

zur Abschätzung der Rechnerressourcen zeigt, handelt es sich dabei um umfangreiche Be-

rechnungen, da der untersuchte Wiedereintritt einer Flugzeit von t = 23 s entspricht und

die Mess- und Flugdaten aller △t = 0.05 s vorliegen. Daraus resultieren 460 Strömungs-

zustände, die berechnet werden müssen. Durch die Kopplung zwischen Struktur und

Strömung werden durchschnittlich zwei Kopplungsschleifen pro Strömungszustand benö-

tigt, wodurch sich die Gesamtanzahl der Berechnungszustände auf 920 verdoppelt. Gemäß

Savino et al. [88] kann aufgrund des großen Verhältnisses zwischen den charakteristi-

schen Zeiten der Strömungsdynamik und des Thermalverhaltens der Struktur die Strö-

mung für jeden Flugpunkt als quasi-stationär angenommen werden, wobei die Thermal-

rechnung transient erfolgen muss. Um der in Abschnitt 4.1.3 (S. 93 ff.) erläuterten

Änderung der Grenzschichtdicke während des Wiedereintritts gerecht zu werden, kommen

für die Strömungsberechnungen drei Berechnungsnetze mit unterschiedlichen Prismen-

schichten zum Einsatz. Gleichsam werden für diese Netze bzw. Höhenbereiche gemittelte

Sensorüberstände gemäß den Untersuchungen in Abschnitt 3.3.1.1 (S. 64 ff.) angenom-

men. Für die Turbulenzmodellierung wird das k-ω–Modell von Wilcox [109] verwendet,

da in anderen Arbeiten wie von Hinderks [44] und Coakley et al. [24] bei vergleich-

baren Strömungsbedingungen wie bei SHEFEX die besten Übereinstimmungen 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-

flächendruck, die Wärmestromdichte, die Oberflächentemperatur der Wärmeflusssensoren

und die TPS-Temperatur. Für die Gegenüberstellung der Ergebnisse werden die im Ab-

schnitt 3.4 (S. 82 ff.) zusammengefassten Toleranzen in Form von sogenannten Fehlerbal-

ken berücksichtigt. Darin enthalten sind demnach alle Unsicherheiten und messbedingte

Ungenauigkeiten, die im Rahmen einer globalen Abschätzung identifiziert werden konn-

ten. Im Wesentlichen sind die Messungen entlang der Unterseite (Platte 5, 13 und 22 ) von

SHEFEX durchgeführt worden, da dort bezüglich der Strömungsphänomene der relevante

Bereich vorliegt. Insofern wird sich bei der Auswertung auf diese drei Platten konzentriert.

Allerdings findet für jede gemessene Größe eine Beschränkung auf einen Sensor pro Plat-

te statt, um den Datenumfang noch anschaulich darstellen zu können. Die ausgewählten

Sensoren für den Vergleich mit den experimentellen Ergebnissen sind in Abbildung 4.11

gekennzeichnet. Demnach werden zwölf unterschiedliche Messwerte betrachtet.
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Abbildung 4.11: Sensorenauswahl.

Wie im Abschnitt 4.2.1 (S. 95 ff.) bereits

beschrieben, lässt sich für die Platte 13

nicht zuverlässig zeigen, welchen Zustand

die Grenzschicht während des Wiederein-

tritts hat, weswegen im Höhenbereich H <

28 km sowohl für eine laminare als auch für

eine turbulente Grenzschicht numerische

Berechnungen durchgeführt werden. Folg-

lich liegen im unteren Höhenbereich zwei

Datensätze zur Verfügung, die beide in den

Vergleich mit den experimentellen Ergeb-

nissen einbezogen werden. Die Darstellung

aller Diagramme ist so gewählt, dass auf

der Abszisse die Wiedereintrittshöhe, be-

ginnend bei H = 60 km und endend bei

H = 20 km, aufgetragen ist. Entlang der

Ordinate sind die absoluten Werte der je-

weiligen physikalischen Größe dargestellt.

Abschließend sei darauf hingewiesen, dass

die Ordinaten der Diagramme für die ein-

zelnen Sensoren nicht durchgängig die glei-

che Achsenaufteilung besitzen. Der Grund

hierfür ist in den stark variierenden Wer-

tebereiche zu sehen. Eine Ausrichtung auf

die maximal vorkommenden Werte (Platte 5 und 22 ) würde zu Informationsverlusten bei

den relativ kleinen Messgrößen der Platte 13 führen.

4.3.2.1 Oberflächendruck

Der Oberflächendruck 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 zuverlässige

Daten liefern, vgl. Abschnitt 3.4 (S. 82 ff.). Im Höhenbereich darüber ist die Sensorsen-

sitivität zu gering bzw. der Messfehler zu groß, um belastbare Messergebnisse zu erzeugen.

Allerdings fällt dieser Effekt bei einer ganzheitlichen Betrachtung der Trajektorie nicht

unmittelbar auf, da das Druckniveau zum Auswertungsende um ein Vielfaches größer

ist als zu Beginn bei sehr geringen atmosphärischen Drücken. Der Vergleich zwischen

den experimentellen und numerischen Daten kann der Abbildung 4.12 entnommen

werden. Aus dem Verlauf der Druckwerte lässt sich zunächst die Taumelbewegung des

Körpers während der Wiedereintrittsphase erkennen. Besonders die Anstellwinkelvariati-

on geht mit einer nennenswerten Druckänderung einher, vgl. Abschnitt 3.1.2 (S. 43 ff.).

Für alle drei Messpositionen kann eine annähernde Übereinstimmung zwischen Experi-

ment und Numerik festgestellt werden. Im oberen Höhenbereich kommt es aufgrund der
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Abbildung 4.12: Vergleich des statischen Druckes aus Experiment und Numerik.
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bereits beschriebenen geringen Sensorsensitivität zu gewissen Abweichungen. Außerdem

nimmt mit abnehmender Flughöhe der Anstellwinkeleinfluss stark zu, so dass selbst kleine

Änderungen bedeutend für die Druckverteilung sind. Ein weiteres Ergebnis der Berech-

nungen ist, dass sich der statische Druck auf der Körperoberfläche vom Zustand der

Grenzschicht (laminar/turbulent) weitgehend unabhängig erweist (nicht ersichtlich aus

Abbildung 4.12). Es zeigt sich, dass sowohl die Verdrängungsdicke der laminaren als

auch turbulenten Grenzschicht einen geringen Einfluss auf die Druckverteilung am Körper

hat. Zusammenfassend lässt sich festhalten, dass die Ergebnisse zur Druckverteilung die

Grundbasis für alle anderen folgenden Untersuchungen und Auswertungen liefern. Bei

der gegebenen Übereinstimmung der Oberflächendrücke kann davon ausgegangen werden

kann, dass die aerodynamischen Randbedingungen wie Anströmwinkel 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 erfüllt und belegt.

4.3.2.2 Wärmestromdichte

Die Berechnung der Wärmestromdichte ist im Vergleich zur Ermittlung der Druckvertei-

lung, die wie bereits angedeutet mit vereinfachten Eulerrechnungen3 gewonnen werden

kann, deutlich anspruchsvoller. Für die korrekte Berechnung des Wärmestroms 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 hängt

wiederum entscheidend von dem verwendeten Thermalmodell ab. Durch die Abhängigkeit

von der Wandtemperatur setzen sich Berechnungsfehler bis zum Trajektorienende fort. In-

sofern kann die Wärmestromdichte im Gegensatz zum Oberflächendruck nicht für jeden

beliebigen Flugzustand unabhängig ermittelt werden, sondern nur aus einer gekoppel-

ten ganzheitlichen Betrachtung. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung 4.13 aufge-

tragen. Trotz der relativ großen Unsicherheiten gemäß Abschnitt 3.4 (S. 82 ff.) und

dem eingangs beschriebenen gekoppelten System aus Strömung und Struktur kann für

alle Wärmeflusssensoren eine Übereinstimmung zwischen Experiment und Numerik er-

zielt werden. Für den oszillierenden Verlauf der Wärmestromdichte gilt analog zu den

Druckwerten, dass dieser aus der Taumelbewegung das Fahrzeugs herrührt. Gleichsam

verursacht die Transition eine deutliche Zunahme des Wärmestroms, wie es vor allem an

der Platte 5 im Höhenbereich H ≈ 28−25 km zu beobachten ist. Aber auch auf der Ram-

pe (Platte 22 ) können abhängig vom Anstellwinkel Transitionseffekte im Höhenbereich

H ≈ 37 − 28 km festgestellt werden. Die kleineren durch die Numerik zu hoch berechne-

ten Spitzen in der Wärmestromdichte an der Platte 13 im Höhenbereich H ≈ 50− 33 km

weisen auf lokale Ablöseerscheinungen an den herausragenden Wärmeflusssensoren hin.

Der Grenzschichtzustand der Platte 13 konnte im Abschnitt 4.2.1 (S. 95 ff.) nicht

eindeutig abgeschätzt werden, weshalb innerhalb des kritischen Höhenbereichs für beide

Zustände (laminar/turbulent) Berechnungen durchgeführt wurden. Die Ergebnisse hier-

3Die Euler-Gleichungen ergeben sich aus den Navier-Stokes-Gleichungen unter Vernachlässigung aller
Reibungsterme.
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Abbildung 4.13: Vergleich der Wärmestromdichte aus Experiment und Numerik.
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zu sind in einer Detailansicht in Abbildung 4.14 dargestellt, woraus ersichtlich wird,

dass prinzipiell sowohl der laminare als auch der turbulente Grenzschichtzustand möglich

ist, da beide innerhalb der Unsicherheitsangaben (Fehlerbalken) liegen. Da sich allerdings

die experimentellen Werte in etwa zwischen den numerischen Berechnungen der beiden

Grenzschichtzustände ergeben, deuten die Ergebnisse auf einen transitionellen Grenz-

schichtzustand hin, vgl. Abbildung 1.2 (S. 4) zur Turbulenzentstehung.

Abbildung 4.14: Detailansicht der Wärmestromdichte fürWFS-2aufPlatte 13.

Eine Beeinflussung der Rampenströmung (Platte 22 ) durch den Grenzschichttyp im Vor-

feld (Platte 13 ) kann nicht festgestellt werden, da die numerischen Ergebnisse auf der

Rampe für beide Fälle nahezu identisch sind. Abschließend sei darauf hingewiesen, dass

der erste Wärmeflusssensor 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 Höhe von einer Beschädigung des Sensors ausgegangen werden. Dies wird dadurch

bestätigt, dass die Sensoren bis zu einer Wärmelast von q̇ = 1 MW/m2 ausgelegt sind,

wobei diese zur besagten Höhe am WFS-1 erreicht wird.

4.3.2.3 Oberflächentemperatur der Wärmeflusssensoren

Die Gegenüberstellung der experimentellen und numerischen Temperaturverläufe an der

Oberfläche der drei untersuchten Wärmeflusssensoren kann Abbildung 4.15 entnommen

werden.

Die Ermittlung der Wärmestromdichte beruht auf einer Differenzmessung zweier Tem-

peraturen, womit auch die Oberflächentemperatur der Wärmeflusssensoren als vergleich-

bare Größe zur Verfügung steht. Prinzipiell gilt hier das gleiche Problem, wie für die
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Abbildung 4.15: Vergleich der Sensoroberflächentemperatur aus Experiment und Numerik.
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Wärmestromberechnung geschildert, wonach eine Abhängigkeit zwischen Struktur und

Strömung gegeben ist, die zur Fortpflanzung von Berechnungsfehlern führt. Aufgrund der

hohen Wärmekapazität und Wärmeleitung der Sensoren bleiben diese während der Wie-

dereintrittsphase im Vergleich zum TPS auf einem relativ niedrigen Temperaturniveau.

Dies ist auch ein Grund dafür, weshalb den Kurvenverläufen nur bedingt die Taumelbe-

wegung des Fahrzeugs während des Wiedereintritts entnehmbar ist. Die Ergebnisse der

experimentellen und numerischen Temperaturverteilung korrespondiert mit dem Verlauf

der Wärmestromdichte. Vor allem für die Sensoren in der vordersten und hintersten Platte

sind die Temperaturabweichungen gering. Selbst für die Platte 13 liegen die Temperaturen

bei laminarer und turbulenter Grenzschicht überwiegend im Unsicherheitsbereich. Aller-

dings zeigt sich besonders für diesen Sensor (WFS-2 ) das Problem der aufsummierten Feh-

ler. Oberhalb der Flughöhe von H ≈ 28 km nimmt die berechnete Oberflächentemperatur

im Vergleich zum Experiment nahzu konstant mit gleichem Fehler zu. Wenn dieser Fehler

(ca. △T28 km ≈ 3 K bzw. △T28 km ≈ 1%) im Höhenbereich zwischen H ≈ 28 − 20 km

korrigiert wird, liefert die turbulente Grenzschicht für die Platte 13 im Vergleich zur Be-

rechnung mit der laminaren Grenzschicht die bessere Temperaturübereinstimmung mit

dem Experiment. Dies wird durch den in Abbildung 4.16 gezeigten Gradientenverlauf

der Temperatur ∂T
∂t

prinzipiell bestätigt.

Abbildung 4.16: Temperaturgradienten fürWFS-2derPlatte 13.

Allerdings zeigt sich auch, dass im Fall negativer Anstellwinkel Temperaturgradienten fol-

gen, die eher mit der laminaren Grenzschicht übereinstimmen. Demnach kann hier die bei

der Auswertung der spezifischen Wärmeströme gemachte Annahme einer transitionellen
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Grenzschicht der Platte 13 mit einer eventuellen zeitweiligen Relaminarisierung gemäß

den Untersuchungen im Abschnitt 4.2.2 (S. 99 ff.) bestätigt werden.

4.3.2.4 TPS-Temperatur

Die letzte in den Vergleich zwischen Experiment und Numerik einbezogene Größe ist

die TPS-Temperatur der Keramikplatten. Auch sie lässt sich nur durch die Kopplung aus

Struktur und Strömung zeitgenau ermitteln. Die entsprechenden Temperaturverläufe sind

in den Diagrammen der Abbildung 4.17 aufgetragen. Im Gegensatz zu den bisher ge-

zeigten Größen (Druck, Wärmestromdichte und zum Teil auch die Oberflächentemperatur

der Wärmeflusssensoren) spiegeln sich in den TPS-Temperaturen keine Änderungen der

Anströmungswinkel und Grenzschichtzustände wider. Dies ist durch die im Inneren der

Struktur gelegenen Messpositionen erklärbar. Außerdem muss davon ausgegangen werden,

dass die eigentliche Temperatur in der Mitte der Keramik im Flug deutlich höher war, da

gemäß den Untersuchungen in Abschnitt 3.3.3.1 (S. 72 ff.) der bei der Integration der

Mantelthermoelemente verwendete Klebstoff einen thermischen Widerstand verursacht,

der zu einer reduzierten Temperaturmessung führt. Innerhalb des Thermalmodells für die

Strukturrechnungen ist ebenso eine Klebstoffschicht berücksichtigt, 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 Außenseite können der Abbildung 3.22 (S. 73) und

Abbildung 3.25 (S. 78) entnommen werden.

Was die Übereinstimmung der experimentellen und numerischen Ergebnisse der gekop-

pelten Strömungs-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 Temperaturverläufe zeigen, dass die Grenz-

schicht im kritischen Höhenbereich (H ≈ 28 − 20 km) als überwiegend transitionell bzw.

turbulent angesehen werden kann, da nur so eine Übereinstimmung mit den Messungen

erzielt wird.
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Abbildung 4.17: Vergleich der TPS-Temperatur aus Experiment und Numerik.
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4.3.3 Numerische Oberflächenergebnisse

Im vorangestellten Abschnitt 4.3.2 (S. 102 ff.) werden die Ergebnisse ausgewählter Mess-

positionen auf der Fahrzeugunterseite über die gesamte untersuchte Wiedereintrittstrajek-

torie ausgewertet. Da im Vergleich zwischen den Messungen und Berechnungen auch für

die hier nicht gezeigten Sensoren eine Übereinstimmung erzielt werden kann, deutet dies

darauf hin, dass die numerischen Ergebnisse belastbar sind und somit auch eine ganzheit-

liche Betrachtung des Fahrzeugs möglich ist. Insofern werden in diesem Abschnitt die sich

auf der Körperoberfläche zum Ende der Trajektorie (H = 20 km) aus den numerischen Be-

rechnungen ergebenden Druck-, Temperatur- und Wärmestromdichteverteilungen darge-

stellt. Die Ergebnisse können der Abbildung 4.18 als Absolutwerte entnommen werden.

Die Strömungsbedingungen lauten in diesem Fall: Ma = 6.2, α = −1◦ und β = 1◦, wobei

der Grenzschichtzustand als turbulent angenommen ist. Mit den drei Oberflächenwerten

kann identifiziert werden, welche Platten des TPS während des Wiedereintritts hohen

aerodynamischen und thermischen Lasten ausgesetzt waren. So ist erwartungsgemäß das

erste Segment mit der spitzen Vorderkante am höchsten belastet. Aber auch auf der Ram-

pe (Platte 22 ) und den beiden seitlichen Platten 12 und 14 werden höhere Werte erreicht.

Das restliche TPS und hier vor allem die Platte 13 sowie die übrigen Platten des dritten

Segmentes sind bezüglich ihrer Belastung als unkritisch zu bewerten. Bei ihnen bleiben

die Oberflächentemperaturen unterhalb von 500 K, was auf den geringen Wärmeeintrag

(q̇max ≈ 250 kW/m2) zurückgeführt werden kann. Ebenso sind die Drucklasten im Ver-

gleich zum ersten Segment gering (pmax ≈ 10 kPa).

Die Oberflächenlösung auf der vorderen unteren Platte kann in erster Näherung als

zweidimensional angesehen werden. Dahingegen sind die Ergebnisse vor allem auf der

Rampe durchgehend dreidimensional. Hier machen sich selbst kleine Schiebewinkel als

asymmetrische Oberflächenverteilungen bemerkbar, siehe Abbildung 4.18(a). Außer-

dem spiegelt sich auf der Rampe die durch das erste und zweite Segment beeinflusste

Strömungstopologie wider. Die Oberflächentemperatur in Abbildung 4.18(b) zeigt die

unterschiedliche Aufheizung zwischen den TPS-Platten und den Wärmeflusssensoren, wo-

bei letztere geringere Temperaturen aufweisen. Ebenso ist zu erkennen, dass die Wärme-

flusssensoren als Wärmesenke wirken, wodurch die unmittelbaren TPS-Temperaturen in

Sensornähe reduziert werden. Aus der Verteilung der Wärmestromdichte in Abbild-

ung 4.18(c) sind die im Abschnitt 3.3.1.2 (S. 66 ff.) beschriebenen Folgen der Sen-

sorüberstände zu erkennen, wonach an der Vorderkante der Wärmeflusssensoren Extrem-

werte auftreten, die in ihrer Größenordnung mit der Wärmestromdichte an der spitzen

Körpernase vergleichbar sind (q̇Spitze ≈ 6.8 MW/m2 ↔ q̇WFS-1 ≈ 5.1 MW/m2).

Zusammenfassend bleibt zu sagen, dass die aero- und thermodynamischen Lasten am

Fahrzeug als moderat angesehen werden können, da die zulässigen Keramiktemperaturen

und strukturmechanischen Grenzwerte nicht überschritten werden. Allerdings stellt die

Körpervorderkante einen kritischen Bereich dar, weshalb im folgenden Abschnitt 4.3.4

(S. 114 ff.) weiterführende Untersuchungen zum Aufheizverhalten der Spitze folgen.
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(a) statischer Druck

(b) Temperatur

(c) Wärmestromdichte

Abbildung 4.18: Numerische Oberflächenergebnisse inH = 20 km bei Ma = 6.2,
α = −1◦, β = 1◦ und turbulente Grenzschicht.
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4.3.4 Aufheizung der Spitze

Abschließend soll das Aufheizverhalten der Vorderkante von SHEFEX mit dem ange-

nommenen Nasenradius von RN = 0.2 mm während der Wiedereintrittsphase untersucht

werden. Hierzu gibt es keine Messwerte, die in die Auswertung einbezogen werden können,

weshalb auf die numerischen Ergebnisse Bezug genommen wird. Dabei wird wie im Ab-

schnitt 4.3.3 (S. 112 ff.) vorausgesetzt, dass die im Vergleich zwischen Experiment und

Numerik gezeigte Übereinstimmung für den gesamten Körper zutreffend sind. Eine gewis-

se Einschränkung bezüglich der Genauigkeit der numerischen Ergebnisse im Nasenbereich

konnte allerdings im Abschnitt 3.2.1.2 (S. 48 ff.) aufgezeigt werden. Diese resultiert

aus der vereinfachten Strömungsberechnung, bei der keine Realgaseffekte berücksichtigt

werden. Daraus ergab sich eine Temperaturabweichung im Staupunkt von ca. 9%, die bei

den hier gemachten Darstellungen beachtet werden muss.

In Abbildung 4.19(a) sind die Strömungstemperaturen unmittelbar vor der Spitze (hin-

ter dem Stoß) und die Strukturtemperatur in der Spitze entlang der Wiedereintrittshöhe

dargestellt. Aufgrund der relativ konstanten Anströmmachzahl ist die Strömungstempera-

tur im Staupunkt verhältnismäßig gleichbleibend zwischen 1470 K und 1700 K, was sich

mit den Stoßbeziehungen für den senkrechten Verdichtungsstoß

T2

T1

=
2κ (κ − 1)

(κ + 1)2
Ma2

1 (4.6)

bestätigen lässt. Zum Flugende ist die unmittelbare Vorderkante annähernd so heiß wie

die Strömung im Staupunkt. Die Gesamtwärmebilanz ist in einem Gleichgewicht aus zu-

geführter konvektiver (q̇K), abgestrahlter (q̇S) und nach innen abgeleiteter (q̇L) Wärme-

energie und lässt sich als Gleichung formulieren zu:

q̇K = q̇L + q̇S . (4.7)

Dabei ist der Wärmestrom durch Wärmeleitung deutlich größer als der abgestrahlte

Wärmestrom. Im gezeigten Fall (H = 20 km) beträgt die konvektive Wärmestromdichte

an der Vorderkante q̇K ≈ 6.8 MW/m2, wobei q̇S ≈ 0.3 MW/m2 abgestrahlt und der

restliche Anteil (q̇L ≈ 6.5 MW/m2) in das Strukturinnere abgeleitet werden. Ergänzend

hierzu zeigt Abbildung 4.19(b) für die Flughöhe H = 20 km eine Konturdarstellung

der Temperaturen im Strömungsfeld und in der Struktur. Anhand der Vektoren im Struk-

turschnitt lassen sich der Wärmefluss durch Wärmeleitung und die damit einhergehenden

Temperaturgradienten erkennen. Daraus wird außerdem ersichtlich, dass die Aufheizung

im Inneren der Spitze relativ gering ist, was auf die moderaten Wiedereintrittsbeding-

ungen (Ma ≈ 6) zurückzuführen ist.

In diesem Zusammenhang sei darauf hingewiesen, dass bei sehr hohen Wiedereintrittsge-

schwindigkeiten im Staupunkt Temperaturen entstehen, die zu weiteren Effekten führen.

Einer dieser Phänomene ist die Ablation, bei der die Struktur schmilzt und anschließend

verbrennt bzw. verdampft. Die dabei aufgenommene Wärmestromdichte q̇A reduziert ent-

sprechend den Gesamtwärmeeintrag in die Struktur. Auf der anderen Seite kann ein stark
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(a) T-H-Diagramm, Position von A und B siehe Abbildung 4.19(b).

(b) Temperaturverteilung bei H = 20 km.

Abbildung 4.19: Temperaturentwicklung im Staupunkt (A) und in der Strukturspitze (B).
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erhitztes Gas neben dem konvektiven Wärmestrom eine Wärmestrahlung auf die Struktur

verursachen, die als zusätzliche Wärmeenergie in die Struktur eingeht. Die vollständige

Wärmebilanz ergibt sich dann zu:

q̇K + q̇S︸ ︷︷ ︸
Strömung

= q̇L + q̇S + q̇A︸ ︷︷ ︸
Struktur

. (4.8)

Allerdings ist die Gasstrahlung laut Anderson [3] für Luft erst ab Gastemperaturen größer

10000 K bedeutsam.

Anhand der hier gezeigten Ergebnisse wird die Problematik scharfkantiger Wiederein-

trittsfahrzeuge an der Vorderkante veranschaulicht. Die spitze Körpernase erreicht nach

einer relativ kurzen Flugzeit einen im Vergleich zur restlichen TPS-Temperatur hohen

Wert, der mit abnehmendem Nasenradius zunimmt. Der Hintergrund hierfür ist der ge-

ringe Stoßabstand zum Körper, der sich laut Oertel jr. [77] für Hyperschallströmungen

mit der durch experimentelle Ergebnisse korrelierten Gleichung (4.9) bestimmen lässt.

δStoß = RN 0.143 e(3.24/Ma2
1) (4.9)

Damit ergibt sich für den untersuchten SHEFEX -Körper mit dem angenommen Nasen-

radius von RN = 0.2 mm bei einer Anströmmachzahl Ma1 = 6.1 (H = 20 km) ein Stoß-

abstand von lediglich δStoß ≈ 0.03 mm. Vergleicht man diesen Wert mit den numerischen

Ergebnissen in Abbildung 4.19, so kann eine Übereinstimmung festgestellt werden, ob-

gleich der sich aus den numerischen Berechnungen ergebende Abstand etwas größer ist,

da hier von einem idealen Gas (keine Berücksichtigung von Realgaseffekten) ausgegangen

wird, vgl. Abschnitt 3.2.1.2 (S. 48 ff.).

In dem Bereich zwischen Bugstoß und Nasenspitze entsteht die maximale Gastemperatur,

die für ein ideales Gas mit Gleichung (4.6) berechnet werden kann. Daraus wird ersichtlich,

dass die Gastemperatur hinter dem senkrechten Stoß unabhängig vom Nasenradius ist. Al-

lerdings zeigt Gleichung (4.9), dass mit kleiner werdendem Nasenradius auch der Abstand

zwischen der Stoßfront und der Körperspitze abnimmt, womit mehr Wärmeenergie über

die Grenzschicht in die Struktur geleitet werden kann. Dieses Phänomen und die damit

einhergehenden hohen thermischen Belastungen können als Hauptproblem scharfkantiger

Wiedereintrittsfahrzeuge angesehen werden.
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4.4 HEG-Untersuchungen

Zusätzlich zum Freiflugexperiment ist der SHEFEX -Vorköper im Hochenthalpie-Kanal

Göttingen (HEG) des DLR experimentell untersucht worden. Dabei fanden insgesamt

zehn verschiedene Anstell- und Schiebewinkelvariationen bei konstanten Strömungsbe-

dingungen (Ma∞, p∞, ρ∞ usw.) mit Wiederholungen der einzelnen Versuche statt. Eine

dieser Anstellbedingungen (α = β = 0 ◦) entspricht in etwa den Freiflugbedingungen bei

H = 20 km (α = 0.3 ◦ und β = 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 würde, wird sich auf die Gegenüberstellung

mit den Freiflugdaten beschränkt. Eine umfassende Auswertung der HEG-Experimente

zu SHEFEX kann Martinez Schramm et al. [70] entnommen werden.

4.4.1 Versuchsbeschreibung

Im Windkanal sind Messzeiten im Millisekundenbereich möglich. Die Grundfunktionsweise

beruht auf dem Stoßrohrprinzip und ist in Abbildung 4.20 schematisch dargestellt.

Abbildung 4.20: Hauptbestandteile desHEG, vgl. Martinez Schramm [69]: (1) Treibluft-
behälter, (2) Kompressionsrohr, (3) Hauptmembranstation, (4) Stoßrohr, (5) Stoßrohrverschluss,
(6) Düse, (7) Messstrecke, (8) Ausgleichsbehälter.
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Der Kolben wird durch den Treibluftbehälter (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 Stoßrohr (4) schlagartig beschleunigt bzw. ebenso

komprimiert. Anschließend platzt auch die am Stoßrohrverschluss (5) befindliche Kunst-

stoffmembran, wodurch die heiße und komprimierte Gasströmung in der Überschalldüse

(6) auf Hyperschallgeschwindigkeiten beschleunigt wird. In der Messstrecke (7) erfolgt

schließlich die Umströmung mit dem Versuchskörper und dessen Vermessung. Abschlie-

ßend strömt das Gas in den Ausgleichsbehälter (8), der zur Volumenvergrößerung der

Anlage dient. Für eine detaillierte Beschreibung der Funktionsweise des HEG sei auf

Martinez Schramm [69] verwiesen. Die Versuchsbedingungen sind in Tabelle 4.2 auf-

geführt.

Tabelle 4.2: HEG- und Versuchsbedingungen.

Machzahl Ma∞ 5.98

Geschwindigkeit u∞ 1750m/s

Druck p∞ 20.1 kPa

Temperatur T∞ 214K

Dichte ρ∞ 0.327 kg/m3

Modelltemperatur TW 300K

Anstell- und Schiebewinkel α/β 0 ◦

Reservoirdruck p0 370 bar

Reservoirtemperatur T0 1644K

Reservoirenthalpie h0 1.76MJ/kg

Druck im Staupunkt pt2 9.39 bar

Wärmestromdichte im Staupunkt q̇t2 5MW/m2

Für eine Gegenüberstellung der HEG- und Freiflugergebnisse gilt es zunächst die strö-

mungsmechanische Ähnlichkeit zwischen den HEG- und den Freiflugbedingungen bei H =

20 km zu untersuchen. Hierfür werden neben der Anströmmachzahl und der über die

Körperlänge ermittelten Reynoldszahl der Chapman-Rubesin-Parameter CR mit

CR =
ρW µW

ρ∞ µ∞

(4.10)

verglichen. Da der CR-Parameter einen lokalen Wert darstellt, wird in Abbildung 4.21

eine Gegenüberstellung entlang der Fahrzeugunterseite in der Nähe der Wärmeflusssen-

soren durchgeführt, wobei die Wandwerte ρW und µW aus numerischen Berechnungen ge-

wonnen sind. Die Gegenüberstellung des Parameters zeigt, dass nennenswerte Unterschie-

de im ersten und dritten Segment des Körpers auftreten. Ein entscheidender Unterschied

zwischen HEG-Experiment und Freiflug ist in der unterschiedlichen Wandtemperatur der

Körper zu sehen. So kann bei dem Windkanalversuch von einer konstanten Wandtempe-
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4.4 HEG-Untersuchungen

Abbildung 4.21: Berechnungsergebnisse zum Chapman-Rubesin-ParameterCR entlang der
dargestellten Auswertungslinie auf der Fahrzeugunterseite für die HEG- und Freiflugbedingun-
gen.

ratur (TW = 300 K) ausgegangen werden, da die Strömungszeit im Bereich einiger Mil-

lisekunden liegt, bei der keine relevante Erwärmung des massiven Stahlmodells erfolgt.

Im Gegensatz dazu unterlag der Körper im Freiflug einer Aufheizung, die aus den Wie-

dereintrittsbedingungen (Änderung der Anströmung, Ablösungen, Transitionsvorgänge

usw.) hervorgeht. Somit variieren Viskosität und Dichte in der Körpergrenzschicht, wo-

mit auch der Reibungsbeiwert und der Wärmeübergang beeinflusst werden. Außerdem

wirkt sich die Wandtemperatur direkt auf die sich ergebende Wärmestromdichte aus,

vgl. Gleichung (3.18) (S. 67). 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 Strömungs-

Struktur-Rechnungen bei H = 20 km resultierende Verteilung vorgegeben werden.

In Tabelle 4.3 sind die Ähnlichkeitsparameter des HEG-Experimentes und des Freiflug-

experimentes bei H = 20 km zusammengefasst. Daraus wird ersichtlich, dass im HEG

keine absolute Ähnlichkeit im Vergleich zum Freiflug realisiert werden konnte. Folglich

ergeben sich bei den untersuchten Strömungsparameter Unterschiede von bis zu maximal

31 %, die beim Vergleich mit den Flugdaten berücksichtigt werden müssen.

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

Parameter HEG Freiflug (H = 20 km) Abweichung vom Flugpunkt

Ma∞ [−] 6.0 6.2 3%

Re [−] 11.4 · 106 9.4 · 106 21%

CR [−] siehe Abbildung 4.21 max. 31%

TW [K] 300 310-1600 (max. 81%)4

Abschließend sei angemerkt, dass bei Dissoziationseffekten in der Strömung außerdem

der binäre Skalierungsfaktor, der sich aus dem Produkt aus Gasdichte und Bezugslänge

(ρ∞ L) ergibt, betrachtet werden muss. Da jedoch im untersuchten Strömungsfall die

Strömungstemperatur zu gering ist, um Dissoziationseffekten hervorzurufen, bleibt der

binäre Skalierungsfaktor unberücksichtigt.

4.4.2 Vergleich zwischen Berechnungs- und HEG-Messdaten

Für die Auswertung der Messergebnisse vom Windkanal werden die normierten Druck-

und Wärmestromdichteverteilungen 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 Wärmestromdichte nicht

die absoluten Verhältnisse, sondern die Gradienten ∂
∂x

(q̇/q̇t2) (x - Körperlängsachse) auf-

getragen. Die Ergebnisse hierzu sind in Abbildung 4.22 dargestellt. Die Auswertung

erfolgt für beide Größen entlang der Fahrzeugunterseite, wobei die Wärmeflusssensoren

in der Symmetrieebene und die Drucksensoren etwas versetzt davon liegen. Für die Druck-

verteilungen kann eine Übereinstimmung 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 Wärmestromdichte spiegeln zunächst die Wärmestromspitzen

an den Kanten des Körpers wider. Zusätzlich entstehen bei den Berechnungen zum Frei-

flug an den Sensoren aufgrund der Sensorenüberstände Spitzen im Gradientenverlauf,

siehe auch Abbildung 3.17 (S. 66). Bis auf den Messwert bei L/Lref ≈ 0.42 ist auch

für die Gradienten der normierten Wärmestromdichte trotz der unterschiedlichen Wand-

temperaturen eine Übereinstimmung zwischen allen drei Datenquellen gegeben. Mit den

Windkanalversuchen konnten somit die Flugmessdaten und die nunerischen Ergebnisse

bestätigt werden.
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Abbildung 4.22: Vergleich zwischen HEG-Messungen/Berechnungen und Freiflugberech-
nungen (H = 20 km).
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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 Rückkehr von der

Internationalen Raumstation auftreten. Als Ergebnis sollen primär die maximalen thermi-

schen Lasten auf ein facettiertes Fahrzeug während 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 Vorkörper im SHEFEX-III -Flugexperiment zum Einsatz kommen.

Die Grundidee solcher Hochauftriebskonfigurationen ist gemäß Longo [64], möglichst viel

kinetische Energie in großen Höhen bei geringer atmosphärischer Dichte abzubauen, um

mit einer reduzierten Machzahl in die dichte Atmosphäre mit kleinen Anstellwinkeln ein-

zutreten. Die bei der Abbremsung aus der kinetischen Energie gewandelte Wärmeenergie

soll möglichst in der Strömung verbleiben und nicht auf den Körper übertragen werden. Je

größer die Atmosphärendichte ist, desto stärker sind die Reibungseffekte und mit ihnen der

Wärmeeintrag. Dies erklärt, weshalb möglichst viel Geschwindigkeitsenergie bei geringer

Dichte abgebaut werden soll. Die Umwandlung von kinetischer Energie in Wärmeenergie

ist mit

dQ ≈ cWR

cWD
+ cWR

· dEkin (5.1)

beschriebbar, wobei der Reibungsanteil des Widerstandsbeiwertes cWR
möglichst kleiner

als der Druckanteil des Widerstandsbeiwertes cWD
sein sollte. Dies wird durch einen großen

Anstellwinkel realisiert. Da allerdings auch der aerodynamische Widerstand mit zuneh-

mender Höhe abnimmt, benötigt der Abbremsungsvorgang in großen Höhen längere 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 Flughöhe entgegengewirkt werden kann. Die dabei untersuchten Kon-

figurationsvarianten sind in Kopp et al. [56] vorgestellt. Als günstigste Variante ergibt

sich die in Abbildung 5.1 gezeigte Fahrzeugform, wobei dieser Eigenentwurf in Dietlein

und Kopp [26] sowie Sippel et al. [95] näher beschrieben wird.

Abbildung 5.1: Eigenentwurf des Hochauftriebfahrzeugs für den orbitalen Wiedereintritt.

Das gezeigte Fahrzeug besitzt die Grundabmaße 3.36 × 2.22 × 1.05 m3 und wird im Fol-

genden unter aerothermodynamischen Aspekten näher untersucht. Hierzu sind innerhalb

des Projekts REX – Free Flyer auch unterschiedliche Wiedereintrittsbahnen untersucht

worden, vgl. Kopp et al. [56]. Dabei hat sich folgender kritischer Flugpunkt für den

Wiedereintritt herauskristallisiert, auf den sich die folgenden Berechnungen beziehen:� Ma = 22� ~v = 6.5 km/s� H = 69.5 km (p∞ = 5 Pa und T∞ = 219 K)� α = 10 ◦

Bei diesen Wiedereintrittsbedingungen kann nicht mehr von einem idealen Gas ausgegan-

gen werden, sondern es müssen Realgaseffekte Berücksichtigung finden. Aufgrunddessen
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

wird die Luft als ein Gemisch aus N2, O2, 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 Strömung zunächst reduziert wird. Wie in

Abschnitt 3.2.1.3 (S. 51 ff.) erläutert, sind im Fall einer Nichtgleichgewichtsströmung

die Nichtgleichgewichtsterme sehr reaktiv, wobei besonders in Oberflächennähe aufgrund

der geringen Strömungsgeschwindigkeiten die Verweilzeiten der einzelnen Atome und Mo-

leküle relativ groß sind, womit es verstärkt zur Rekombination kommen kann. Dabei wird

thermische Energie freigesetzt, die als zusätzliche Wärmeenergie in den Körper eingeht.

Allerdings wird der als Oberflächenkatalyse bezeichnete Effekt durch die Wahl von nicht-

bzw. schwachkatalytischer Materialien wie C/C-SiC eingeschränkt.

Folglich ist eine Gleichgewichtsmodellierung im Gegensatz zur Nichtgleichgewichtsmodel-

lierung die konservativere Variante, die zur Detektierung der maximal zu erwartenden

Strömungs- und Strukturtemperaturen geeignet ist, da keine thermische Energie in Reak-

tionsenergie gebunden wird und die resultierenden Wandtemperaturen höher sind. Dies

wird durch die Arbeiten von Brück et al. [19] bestätigt, in der die X−38–Konfiguration

bei Ma = 25 in H = 73 km als Gleichgewichts- und Nichtgleichgewichtsströmung unter-

sucht wurde. Im Nichtgleichgewichtsfall sind drei unterschiedliche Zustände der Wandka-

talyse (vollständig, teilweise und keine) einbezogen worden. Die größten Unterschiede tra-

ten im Staupunkt auf, wobei die Staupunkttemperatur bei einer Gleichgewichtsströmung

TGG = 2132 K und bei der Nichtgleichgewichtsströmung abhängig von der Wandkatalyse

zwischen TNGvoll
= 2118 K, TNGteilw.

= 1687 K und TNGkeine
= 1647 K variierte.

5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

Dieser Abschnitt beinhaltet die Berechnung der kritischen Flugbedingungen (Ma = 22,

~v = 6.5 km/s, H = 69.5 km und α = 10 ◦) bei Verwendung der in Abbildung 5.1 gezeig-

ten Konfiguration. Da das Ziel der Berechnungen ist, die maximalen Oberflächentemp-

eraturen aufzuzeigen, wird der kritische Flugpunkt als stationärer Zustand angenommen,

wobei die Strömung im thermischen/chemischen Gleichgewicht modelliert wird. Somit

ist das kapazitive Wärmeaufnahmevermögen der Struktur unbedeutend. Allerdings wird

neben einer reinen Strömungsberechnung mit strahlungsadiabaten Wandrandbedingun-

gen eine gekoppelte Strömungs-Struktur-Rechnung gemäß der Vorgehensweise im Ka-

pitel 4 (S. 85 ff.) durchgeführt. Mit der gekoppelten Berechnung wird die Verteilung der

Wärmeenergie in der Struktur (TPS) aufgezeigt. Die Unterschiede beider Rechnungen

werden vorgestellt und ausgewertet.

5.2.1 Vorbetrachtungen und Randbedingungen

Die Netzgenerierung der Strömungs- und Strukturnetze stützt sich auf die Untersuchun-

gen in Abschnitt 3.2.2 (S. 52 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 vollständige Trajektorie mit sich

ändernden Strömungsbedingungen, sondern nur der kritische Flugpunkt betrachtet wird,

werden die Netzpunkte im Strömungsfeld durch dreimaliges Adaptieren zusätzlich ver-

feinert. Damit ist gewährleistet, dass die großen Gradienten an den Verdichtungsstößen

besser aufgelöst werden. Die Prismenschicht besitzt 30 Unterschichten. Insgesamt verfügt

das Strömungsgitter nach der dritten Adaption und bei Ausnutzung der Symmetriebe-

dingungen 6.5 Millionen Punkte.

Abbildung 5.2: Strömungsnetz nach dritter Adaption mit Detailansicht zur Prismenschicht.

In Abbildung 5.2 ist das Strömungsnetz der untersuchten Hochauftriebkonfiguration mit

einer Detailansicht zur Prismenschicht dargestellt. Die Vorderkante besitzt einen Nasen-

radius von rN = 10 mm. Die Bestimmung des Grenzschichtzustandes mit Hilfe der lokalen

Reynoldszahl gemäß Abschnitt 4.2.1 (S. 95 ff.) hat für den berechneten SHEFEX -Flug

gut mit den Flugdaten übereingestimmt. Insofern soll auch hier auf der Fahrzeuguntersei-

te eine Abschätzung der Grenzschicht erfolgen. Danach ergibt sich ein laminarer Grenz-

schichtzustand, wobei die maximale Reynoldszahl am Hauptkörper Rex = 40000 beträgt.

Nur an der Klappenhinterkante steigt die lokale Reynoldszahl auf Rex = 160000 an. Da

dies immer noch deutlich unter der kritischen Reynoldszahl (Rkrit = 3.5 × 105 − 106) für

Transition liegt, wird auch an der Klappe von einer laminaren Grenzschicht ausgegangen.

Für das Thermalschutzsystem (TPS) wird der Werkstoff C/C-SiC angenommen, dessen

Eigenschaften in Tabelle 2.2 (S. 12) hinterlegt sind. Der Strukturaufbau des Fahrzeugs
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beschränkt sich auf die Berücksichtigung des TPS, da der innenliegende Strukturbereich

durch Isolationsmaterialien thermisch abgeschottet ist und in der Isolation selber nur

geringe Wärmeflüsse erfolgen. Folglich findet hauptsächlich im TPS eine Wärmeleitung

statt. Dieser Effekt ist vor allem bei lokalen Wärmestromspitzen wie an den Kanten re-

levant. Eine Vorabschätzung zur erforderlichen Materialdicke hat gezeigt, dass das TPS

eine Wandstärke von 5 mm aufweisen sollte, um den thermischen und mechanischen Belas-

tungen während 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 Überblick zur Strömungstopologie bekommen zu können, ist in Abbild-

ung 5.3 analog zum Abschnitt 4.1.1 (S. 86 ff.) die Geschwindigkeitsdivergenz zur Detek-

tierung der Stoß- und Expansionsgebiete dargestellt. Negative Divergenzwerte entsprechen

einer Verdichtung und positive Divergenzwerte einer Expansion des Gases. Aufgrund der

Abbildung 5.3: Geschwindigkeitsdivergenz amREX Free Flyer, negative Divergenz: Ver-
dichtung, positive Divergenz: Expansion.

sehr hohen Machzahl liegen die Stöße eng am Körper an. Zu der allgemein als unerwünscht

anzusehenden Interaktion zweier Stoßfronten kommt es im relevanten Strömungsbereich

nicht. Einzig der durch die Steuerklappe entstehende Stoß kann bei sehr großen Klap-

penwinkeln (βK) zu einer Verschneidung mit dem Bugstoß führen. Allerdings wird im
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Hyperschallflug der Klappenwinkel meist auf βK ≤ 25 ◦ begrenzt, so dass auch hier kei-

ne Stoß-Stoß-Wechselwirkung in Fahrzeugnähe zu erwarten ist. Die konvexe Umlenkung

an den Kanten ruft eine Expansion der Strömung hervor. Gleiches gilt für die Strömung

hinter den Steuerklappen, auch hier expandiert das Gas. An der Fahrzeugrückseite tritt

eine Strömungsablösung einhergehend mit einer Verwirbelung ein. Diese trägt mit dazu

bei, dass die heiße Gasströmung auch hinter das Fahrzeug geleitet wird.

In Abbildung 5.4 sind die numerischen Ergebnisse zu den Wandtemperaturen der reinen

Strömungsberechnung mit strahlungsadiabaten Wänden und der gekoppelten Strömungs-

Struktur-Rechnung für die Fahrzeugunter und -oberseite illustriert. Die Darstellung ist

so gewählt, dass jeweils eine Körperhälfte der strahlungsadiabaten bzw. gekoppelten Be-

rechnungsvariante entspricht. Daraus lässt sich ein erster Überblick zur Gesamtaufhei-

zung des Fahrzeugs gewinnen. Wie bereits angemerkt, handelt es sich bei den gezeig-

ten Oberflächentemperaturen um maximale Werte, die dem kritischen Flugpunkt bei un-

endlich langer Flugzeit entsprechen. Die gesamte Oberseite ist bezüglich der Aufheizung

als unkritisch anzusehen, da die Temperaturen auch für die strahlungsadiabate Lösung

unterhalb von TW = 1200 K liegen. Für die übrige 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 Längskanten und gebietsweise auf den Steuerklappen der Fall. Allerdings sind auch

hier die Temperaturen an den Keramikplatten (ohne Betrachtung der Kanten) unterhalb

von TW = 1600 K. Laut Weihs [105] betragen die zulässigen Temperaturen der C/C-

SiC–Keramiken Tkrit = 1850 − 2000 K. Im Fall der berücksichtigten Wärmeleitung in

der Struktur wird die Klappenoberseite deutlich heißer als die Temperaturen der rei-

nen Strömungsberechnung, siehe Abbildung 5.4(b). Allerdings betragen auch dann die

Temperaturen auf der Klappenoberseite maximal TW = 1200 K.

Im Folgenden gilt es näher zu untersuchen, ob und inwieweit an den genannten kritischen

Stellen der zulässige Temperaturbereich der verwendeteten Keramik überschritten wird.

Hierzu zeigt Abbildung 5.5 die Temperaturverteilungen entlang der Auswertungslinien

A und B auf der Fahrzeugunterseite aus den strahlungsadiabaten und gekoppelten Berech-

nungen. Anhand der Kurvenverläufe ist erkennbar, in welchen Bereichen eine gekoppel-

te Strömungs-Struktur-Rechnung Vorteile gegenüber einer reinen Strömungsberechnung

aufweist. Demnach liefert die gekoppelte Berechnung an den Kanten (Linie B) und an

der Steuerklappe geringere Temperaturen als bei Annahme strahlungsadiabater Wände,

da durch die berücksichtige Wärmeleitung innerhalb der Struktur die thermische Ener-

gie verteilt wird. Dies erklärt auch, warum an den Platten (Linie A) zwischen beiden

Berechnungsverfahren keine großen Unterschiede in den Ergebnissen resultieren, da hier

die geringe Wandstärke der TPS-Platten keine nennenswerte Wärmeabfuhr ermöglicht

und zudem der Energieeintrag keine lokalen Spitzen besitzt. Die Temperaturen in der

Vorderkante ergeben sich aus der gekoppelten Berechnungen zu ca. TN = 2650 K und

aus der strahlungsadiabaten Berechnung zu TN = 2920 K. In beiden Fällen wird dem-

nach die zulässige C/C-SiC–Temperaturen weit überschritten. Die Temperaturen an den

Längskanten sind bei Berücksichtigung der Wärmeleitung deutlich unterhalb der strah-

lungsadiabaten Lösungen und betragen maximal TW = 1960 K. Im Vergleich dazu ergibt

127



5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

(a) Unterseite

(b) Oberseite

Abbildung 5.4: Temperaturverteilung (Unterseite/Oberseite) aus strahlungsadiabaten und ge-
koppelten Berechnungen,Ma = 22,~v = 6.5 km/s, H = 69.5 km, α = 10 ◦ undβK = 15 ◦.
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Abbildung 5.5: Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten und gekoppelten Berech-
nungen entlang der AuswertungslinienA und B auf der Fahrzeugunterseite,Ma = 22, ~v =
6.5 km/s, H = 69.5 km, α = 10 ◦ undβK = 15 ◦.

die strahlungsadiabate Lösung maximale Längskantentemperaturen von ca. TW = 2310 K,

was einer Differenz von △TW = 350 K bzw. 18 % entspricht. Die Temperaturverteilung

an der Klappe ist detailliert in Abbildung 5.6 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

TW = 1830 K beträgt, was noch innerhalb des zulässigen Temperaturbereichs liegt. Im

Vergleich hierzu ergibt sich auf der strahlungsadiabaten Berechnung eine maximale Wand-

temperatur von TW = 1970 K (△T = 135 K bzw. 8 %). Weitere Unterschiede zwischen

den Berechnungsverfahren resultieren an den Außenkanten der Klappen. Im strahlungs-

adiabaten Fall resultiert eine Temperatur von ca. TW = 1960 K, wobei die gekoppelte

Berechnung nur TW = 1770 K hervorbringt, was einer Differenz von △TW = 190 K bzw.

11 % entspricht.

Zusammenfassend lässt sich sagen, dass der Vergleich der angewandten Berechnungsver-

fahren, bestehend aus einer strahlungsadiabaten Strömungsberechnung und einer gekop-

pelten Strömungs-Struktur-Berechnung, teilweise deutliche Unterschiede in den Tempera-

turverteilungen hervorbringt. Vor allem dann, wenn die Wärmelasten lokale Spitzen auf-
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5.2 Berechnung der kritischen Flugbedingungen

Abbildung 5.6: Temperaturverteilungen aus strahlungsadiabaten und gekoppelten Berech-
nungen entlang der AuswertungslinienA und B auf der Klappenunterseite,Ma = 22, ~v =
6.5 km/s, H = 69.5 km, α = 10 ◦ undβK = 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

Strömungsberechnung resultieren. Dies ist z.B. an den Längskanten und den Steuerklap-

pen der Fall, wobei die Temperaturdifferenz zwischen beiden Berechnungsverfahren bis

zu 18 % beträgt. Die zulässigen Keramiktemperaturen werden erwartungsgemäß in der

spitzen Vorderkante des Fahrzeugs überschritten. Für die TPS-Platten ist das Aufheiz-

verhalten auf der Oberseite unkritisch und nur auf der Unterseite an den Längskanten

und Steuerklappen insofern kritisch, als das sie teilweise innerhalb und nicht unterhalb

des zulässigen maximalen Temperaturbereichs für 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 Berücksichtigung

finden muss. Alternativ dazu gilt es zu untersuchen, inwieweit mit aktiver Kühlung die

Vorderkante effektiv gekühlt werden kann. Schlussendlich bleibt noch der Hinweis, andere

Hochtemperaturwerkstoffe auf deren Verwendbarkeit hin zu überprüfen, mit dem Ziel,

durch eine lokal erfolgende Adaption der Werkstoffe den zulässigen Temperaturbereich zu

erhöhen.
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Kapitel 6

Zusammenfassung

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die aerothermodynamische Untersuchung scharf-

kantiger Wiedereintrittsfahrzeuge unter Durchführung gekoppelter Strömungs-Struktur-

Berechnungen, mit denen die Interaktionen zwischen dem Strömungsfeld 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-III ) für den orbitalen Wiedereintritt durchgeführt.

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 durchgeführten

SHEFEX -Experiment beschrieben, wobei vor allem die Aufarbeitung und Validierung

der Anstell- und Schiebewinkel im Vordergrund stehen. Ferner werden die wesentlichen

Grundgleichungen sowie der Strömungs-Struktur-Kopplungsalgorithmus erläutert.

Das dritte Kapitel der Arbeit widmet sich einer umfangreichen Sensitivitätsanalyse, die

der Ermittlung der wichtigsten Toleranzen und möglichen Fehlerquellen, die mit der Flug-

auswertung des SHEFEX -Experimentes einhergehen, dient. Dabei werden unterschied-

liche Einflussfaktoren wie Atmosphärenmodelle, Einbaubedingungen der Wärmeflusssen-

soren, Reaktionsverhalten der Thermoelemente, Diskretisierungsfehler usw. untersucht,

aus denen sich schlussendlich Unsicherheitsmargen für die Flugauswertung ableiten las-

sen. Trotz der Schwierigkeit bzw. beschränkten Realisierbarkeit, gewisse Einflussgrößen

global zu erfassen, kann unter Annahme der Fehlerunabhängigkeit ein maximaler Un-

sicherheitsbereich identifiziert werden, der abhängig von der betrachteten Größe zwi-

schen ±21 % und ±51 % beträgt. 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 Wärmeflusssensoren und

dem TPS zurückzuführen. Ebenso konnte erst durch eine umfangreiche Strukturana-

lyse zur Verformung der TPS-Platten und den daraus resultierenden Überständen der
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6 Zusammenfassung

Wärmeflusssensoren die höhenabhängigen Sensorüberstände ermittelt werden, wobei sich

diese als entscheidend für die an den Sensoren ergebende Wärmestromdichte erweisen.

Zahlreiche Erkenntnisse hieraus flossen in die Gestaltung und Vorbereitung des zweiten

Flugexperimentes (SHEFEX-II ) ein.

Aufbauend auf diesen und anderen Voruntersuchungen innerhalb der Sensitivitätsana-

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 Abschätzungsverfahren für facettierte Körper geeignet und zielführend ist. Auf-

grund der relativ kurzen Flugzeit erreicht der Körper keinen durchgeheizten Zustand,

wobei die Temperaturen an den Keramikkacheln weit unterhalb des kritischen Tempera-

turbereichs (TkritC/C−SiC
= 1850 − 2000 K) liegen. Dies betrifft selbst die Temperatur an

der Vorderkante des Körpers, die am Ende des Experimentes ca. 1600 K beträgt. Schlus-

sendlich zeigen die Strömung-Struktur-Rechnungen, dass das untersuchte Wiedereintritts-

experiment mit der verwendeten Kopplungsmethode nachgerechnet bzw. eine geplantes

Experiment im Vorfeld berechnet werden kann.

Im fünften Kapitel erfolgt die aerothermodynamische Untersuchung eines facettierten

Fahrzeugs unter orbitalen Wiedereintrittsbedingungen, wie sie z.B. bei der Rückkehr von

der Internationalen Raumstation auftreten. Als Ergebnis daraus sollen die maximalen

thermischen Lasten auf das Fahrzeug identifiziert und eine Aussage zur Einsetzbarkeit

scharfkantiger Körperformen gegeben werden. Der untersuchte Flugpunkt (Ma = 22 in

H = 69.5 km) entspricht daher dem kritischen Strömungsfall während der Wiederein-

trittsphase, der als stationärer Zustand angenommen wird, so dass eine maximale Auf-

heizung des Fahrzeugs resultiert. Dabei wird der gekoppelte Berechnungsansatz unter

Berücksichtigung von Realgaseffekten verfolgt. Die Erfassung der Strömungs-Struktur-

Wechselwirkung erweist sich bezüglich der Oberflächentemperaturen an den Kanten und

Steuerklappen als wertvolle Erweiterung gegenüber einer reinen Strömungsberechnung

unter Annahme strahlungsadiabater Wände. Die wesentlichen Ergebnisse der Untersu-

chungen sind, dass ausschließlich in der Nasenvorderkante (TN ≈ 2650 K) die zulässigen

Keramiktemperaturen von maximal 2000 K überschritten und die Aufheizungen im rest-

lichen TPS innerhalb bzw. unterhalb des kritischen Bereichs liegen. Da bei der Bewer-

tung der Temperaturen für das gesamte TPS von C/C-SiC ausgegangen wird, gilt es

zu überprüfen, ob durch andere Materialien die genannten Temperaturen in der Vor-

derkante tolerierbar werden. Alternativ dazu bleibt die kontrollierte Ablation der spitzen

Körpernase als eine mögliche Lösungsvariante. Schlussendlich zeigt sich, dass ein facettier-

tes Fahrzeug mit scharfen Kanten unter aerothermodynamischen Gesichtspunkten für den

orbitalen Wiedereintritt oder dem Hyperschallreiseflug geeignet ist. Die Wiederverwend-

barkeit der TPS-Materialien liegt weit über 80 %, wobei ausschließlich in der Vorderkante

eine sehr hohe Aufheizung erfolgt.
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5200 Pa undT∞ = 217 K. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

2.5 Transformierte Anstell- und Schiebewinkel entlang der Trajektorie. . . . . . . . 19
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ungen und Messungen der Kreiselplattform.. . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
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3.1 Maximale Abweichung des Atmosphärenmodells (CIRA-86) im Vergleich zu
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