1 Einleitung

Thermische Energiewandlungsmaschinen leisten seit jeher einen wesentlichen gesellschaftli-
chen und 6konomischen Beitrag in den Bereichen Mobilitit und Energieversorgung. Ihre Opti-
mierung zur Maximierung der Effizienz und zur Minimierung des Schadstoffausstofes steht seit
Jahrzehnten im Fokus der Wissenschaft und Forschung. Es ist erklirtes Ziel der zivilen Luftfahr-
torganisation ICAO (2013) sowie der Europdischen Kommission und deren Beratungsgremium
fiir Luftfahrtforschung (vgl. European Commission (2012)), die durch den Luftverkehr verur-
sachten Schadstoffemissionen sowie den Ausstoll von Treibhausgasen erheblich zu senken.

Zur Reduktion des CO,-AusstoBes wird eine Erhohung des inneren Wirkungsgrades angestrebt,
was unter anderem durch eine Erhohung des Druckverhiltnisses realisiert werden soll. Bei
gleichzeitiger Maximierung der spezifischen Leistung fiihrt diese MaBBnahme im realen Pro-
zess zu einer Erhohung der Turbineneintrittstemperatur, wodurch die Bildung von Schadstoffen
begiinstigt wird. Um diesem Zielkonflikt zu begegnen, ist es dringend erforderlich, die Ursa-
chen der Schadstoffbildung unabhingig von den globalen, thermodynamischen Parametern im
Detail zu verstehen und durch technologische Innovationen einzuddmmen.

Verschiedene Studien belegen eine deutliche Abhédngigkeit der ausgestoBBenen Schadstoffmen-
ge von den Eigenschaften des Kraftstoffsprays, das in die Brennkammer eingebracht wird. Dies
wird von Jones et al. (2012), Knudsen et al. (2015), Lefebvre und Ballal (2010) sowie Steinbach
et al. (2018) aufgezeigt. Obwohl bekannt ist, dass die Sprayeigenschaften die Schadstoffbildung
dramatisch beeinflussen, ist unklar, welche Eigenschaften ein insgesamt optimales Spray aus-
zeichnen. Da keine Zielfunktion fiir die Optimierung eines Sprays bekannt ist, konnen keine
Gestaltungsrichtlinien fiir Einspritzdiisen abgeleitet werden, die ein solches optimales Spray
bereitstellen. Eine Skalierung von Diisen ist ebenfalls nicht méglich, da nicht bekannt ist, wel-
che LingenmafBe und Ahnlichkeitskennzahlen den Zerstibungsprozess charakterisieren. Statt-
dessen werden anhand von Erfahrungswerten Diisengeometrien entworfen und die bei deren
Einsatz gemessenen globalen Emissionen in Tests miteinander verglichen. Fiir den Betrieb wer-
den dann diejenigen Diisen ausgewihlt, die im relativen Vergleich die geringsten Emissionen
verursachen (vgl. Comer et al. (2016)).

Die Definition von Gestaltungsrichtlinien wird zuséatzlich erschwert, weil die Eigenschaften
des Sprays wihrend des Betriebs des Triebwerks experimentell nicht ermittelt werden konnen.
Ein wesentlicher Grund dafiir besteht darin, dass die geometrische Anordnung der Bauteile im
Triebwerk eine optische Zugénglichkeit zur Anwendung geeigneter Messtechnik nicht gestattet.
Die hohen Driicke und Temperaturen im Betrieb erschweren zusitzlich eine messtechnische
Erfassung des Stromungsfeldes. Einblicke in die Primérzerstiubung wihrend des Betriebs des
Triebwerks konnten daher bisher nicht gewonnen werden.

Des Weiteren fehlt es an belastbaren, kostengiinstigen Modellen und numerischen Methoden,
die eine moglichst allgemeingiiltige Vorhersage des Primérzerfalls gestatten. Fiir die Vorhersa-
ge von Spray-Eigenschaften werden vorwiegend Korrelationen verwendet, die ganz erheblich
fallabhiingig sind und dementsprechend fiir jede neue Konfiguration kalibriert und tiberpriift
werden miissen, wie von Gepperth (2018) aufgezeigt wird. Ihr Giiltigkeitsbereich ist dariiber
hinaus stark eingeschrinkt, da die notwendigen Messungen in der Regel nicht bei realistischen
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Driicken und Temperaturen durchgefiihrt werden konnen.

Abbildung 1.1: Beispiel fiir den berechneten Primérzerfall in einer realistischen Einspritz-
diise fiir Flugtriebwerke (vgl. Kap. 5)

Aus diesem Grund ist es erstrebenswert, eine Vorgehensweise zu entwickeln, mit deren Hilfe
die Eigenschaften von Kraftstoffsprays im Betrieb realistischer Einspritzdiisen berechnet wer-
den konnen. Diese Entwicklung ist Gegenstand der vorliegenden Arbeit. Sie baut auf Vorar-
beiten am ,,Institut fiir Thermische Stromungsmaschinen* (ITS) auf, in denen ein Code zur
Berechnung von Mehrphasen-Stromungen entwickelt worden ist. Dieser Code basiert auf der
»Smoothed Particle Hydrodynamics* (SPH) - Methode, die mit Hinblick auf die Berechnung
von Mehrphasenstromungen besondere Vorteile gegeniiber gitterbasierten Verfahren aufweist.
Der Code wurde im Rahmen vorangehender Arbeiten anhand von generischen Experimenten
erfolgreich validiert, wie insbesondere die Arbeiten von Hofler (2013), Braun (2018) und Koch
et al. (2017) aufzeigen.

Die Berechnung des Primirzerfalls in realistischen Einspritzdiisen von Triebwerken (vgl. Abb.
1.1) mithilfe dieses Verfahrens war bisher noch nicht moglich. Zum einen fehlten geeignete
Pre- und Post-Processing-Verfahren, mit deren Hilfe komplexe, industrielle Geometrien hétten
gehandhabt werden konnen. Zum anderen kann aufgrund des numerischen Aufwandes ledig-
lich die Stromung in einem rdumlich eng begrenzten Bereich um die Zerstduberdiise herum
berechnet werden, was eine geeignete Definition von Randbedingungen erfordert, sodass die
Rechengebietsgrofle minimiert werden kann. Eine fiir diesen Zweck geeignete Methodik stand
bisher ebenfalls nicht zur Verfiigung.

Das Ziel der vorliegenden Arbeit besteht darin, zum einen die Voraussetzungen dafiir zu schaf-
fen, dass eine Berechnung des Primirzerfalls in realistischen Diisengeometrien aufbauend auf
der bisherigen SPH-Implementierung méglich wird. Zum anderen soll eine Sensitivitdtsanalyse
durchgefiihrt werden, die relevante Einflussparameter auf den Primérzerfall aufzeigt.

Die Ergebnisse der Dissertation geben detaillierte Einblicke in den Primérzerfall an Kraftstoff-
diisen fiir Flugtriebwerke unter moglichst realistischen Bedingungen, auch wenn einzelne fiir



die Zerstdubung relevante Effekte aufgrund des numerischen Aufwandes in dieser Arbeit noch
nicht beriicksichtigt werden konnen. Bei weiterer Zunahme der Rechenleistung von GroB3com-
putern ist davon auszugehen, dass in Zukunft zunehmend groBere Rechengebiete bei noch ho-
herer Auflésung untersucht werden konnen.

Nach aktuellem Stand der Wissenschaft handelt es sich bei den Berechnungsergebnissen um
die weltweit erste detaillierte Berechnung des Primirzerfalls in Injektoren fiir Flugtriebwer-
ke mithilfe der SPH-Methode. Dariiber hinaus stellen die Ergebnisse einen ersten Schritt hin
zur Ableitung von Gestaltungsrichtlinien fiir Zerstduberdiisen dar. Weiterhin konnen die Ergeb-
nisse als Datenbasis fiir die Definition von Primézerfallsmodellen herangezogen werden, die
ihrerseits wiederum Eingang finden konnen in gebriduchliche Euler-Lagrange-Codes zur nume-
rischen Berechnung des Stromungsfelds in Gasturbinenbrennkammern.
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Wie im Folgenden aufgezeigt wird, haben die Eigenschaften des Kraftstoffsprays in der Brenn-
stoffdiise einen erheblichen Einfluss auf die Bildung von Schadstoffen in Triebwerksbrennkam-
mern. Aufgrund der geometrischen und thermodynamischen Bedingungen im Triebwerk ist ei-
ne experimentelle Charakterisierung von Kraftstoffsprays im Betrieb nicht moglich. Weiterhin
ist nicht bekannt, welche Eigenschaften eines Sprays mit Hinblick auf eine Emissionsminimie-
rung optimal sind. Folglich existieren keine Gestaltungsrichtlinien fiir Kraftstoffdiisen, die zur
Bereitstellung eines optimalen Sprays beitragen konnten.

Absicht der vorliegenden Arbeit ist, einen Beitrag zur SchlieBung dieser Wissensliicken zu leis-
ten. Dazu soll eine Methodik zur numerischen Berechnung des Primérzerfalls von Kraftstoff in
realistischen Treibstoffdiisen fiir Flugtriebwerke bereitgestellt werden. AbschlieBendes Ziel ist
eine Sensitivititsstudie, die weltweit erstmalig Einblicke in den dreidimensionalen Zerfall von
Kraftstoff unter realistischen Bedingungen liefert.

Das vorliegende Kapitel ist der Beschreibung des wissenschaftlichen Kenntnisstandes gewid-
met, auf dessen Basis die neu zu entwickelnde Methodik aufgebaut wird. Dazu wird zunichst
demonstriert, auf welchen fundamentalen Teilprozessen die Kraftstoffaufbereitung basiert. Hier-
bei wird zwischen der Filmstromung, dem Primérzerfall und dem Sekundirzerfall unterschie-
den. Daran anschlielend erfolgt eine Zusammenfassung der Erkenntnisse, die mithilfe experi-
menteller und numerischer Methoden in vorangehenden Studien zu den Teilprozessen gewon-
nen werden konnten. In einem nichsten Schritt werden technische Realisierungen von Airblast-
Zerstdubern vorgestellt, in denen diese Teilprozesse in unterschiedlicher Ausprigung auftreten.
Es werden insbesondere diejenigen Geometrien vorgestellt, auf denen die realitidtsnahen Zer-
stdubergeometrien basieren, die in der vorliegenden Dissertation die Randbedingungen fiir die
numerischen Berechnungen vorgeben. Daran schlie3t sich eine zusammenfassende Beschrei-
bung der numerischen Methoden zur Vorhersage von Mehrphasenstromungen an, die prinzi-
piell fiir eine Berechnung des Primérzerfalls in Gasturbineninjektoren in Frage kommen. Ab-
schlieBend wird die genaue Zielstellung der Dissertation autbauend auf dem wissenschaftlichen
Kenntnisstand beschrieben und in Teilziele gegliedert.

2.1 Kraftstoffaufbereitung in Flugtriebwerksbrennkammern

In der Absicht, dem gesellschaftlichen Ziel der CO;-Minderung zu begegnen, werden Mal-
nahmen zur Erhohung des Vortriebswirkungsgrades und des inneren Wirkungsgrades von Flug-
triebwerken angestrebt. Die Erhohung des Vortriebswirkungsgrades von Turbofan-Triebwerken
wird aktuell vor allem dadurch vorangetrieben, dass eine Getriebetechnologie eingefiihrt wird,
die eine zusitzliche VergroBerung des Nebenstromverhiltnisses ermoglicht. Die weitere Er-
hohung des thermischen Wirkungsgrades wird vorwiegend durch eine Erhohung des Druck-
verhiltnisses realisiert. Eine Erhohung des Druckverhiltnisses bei gleichzeitiger Bereitstellung
derselben Leistung geht mit einer Erhohung der Temperatur in der Brennkammer einher. Die-
se Temperaturerhohung steht im Widerspruch zu einer Reduktion der Schadstoffemissionen,
da insbesondere die Bildung von Stickoxiden bei diesen hoheren Driicken und Temperaturen
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begiinstigt wird. Um diesem Zielkonflikt zu begegnen, miissen Ansitze zur Schadstoffminde-
rung verfolgt werden, die von den globalen Parametern des Kreisprozesses unabhingig sind.
Eine Abgasnachbehandlung, wie sie in Autos zum Einsatz kommt, ist aufgrund der hohen Ab-
gasmassenstrome und der notwendigen Gewichtsminimierung in Luftfahrtanwendungen nicht
moglich. Eine gezielte Verbesserung der Kraftstoffaufbereitung kann hier einen entscheidenden
Beitrag leisten, wie im Folgenden aufgezeigt wird.

Insbesondere wegen der erheblichen Energiedichte werden Flugtriebwerke seit je her mit fliis-
sigem Kraftstoff betrieben. Diese Vorgehensweise erfordert die Aufbereitung eines Kraftstoft-
Luft-Gemischs. Mit der Weiterentwicklung der Flugtriebwerke unterlag auch das Konzept der
Kraftstoffaufbereitung einem Wandlungsprozess. Die ersten Triebwerke waren mit Verdamp-
ferrohrchen ausgestattet, um den Kraftstoff vollstindig zu verdampfen, bevor er in die Brenn-
kammer gelangt. Aufgrund verschiedener Nachteile wurde von diesem Vorgehen Abstand ge-
nommen und stattdessen zur direkten Zerstibung des Kraftstoffs innerhalb der Brennkammer
tibergegangen (vgl. Lefebvre und Ballal (2010)).

Ziel der Kraftstoffzerstdubung ist es, den Fldcheninhalt der Phasengrenze zwischen Kraftstoff
und Luft zu maximieren. Dazu ist ein Energiewandlungsprozess erforderlich, durch den Arbeit
gegen die Oberflichenspannung verrichtet wird. Dies wird durch das Aufprigen einer hohen
Relativgeschwindigkeit zwischen der fliissigen und der gasférmigen Phase erreicht. Analog zu
Injektoren in Verbrennungsmotoren besteht die Moglichkeit, dem Kraftstoff einen hohen Vor-
druck aufzuprigen und diesen in einer Zerstduberdiise zu entspannen. In diesem Fall ist die
Geschwindigkeit der fliissigen Phase erheblich groBer als diejenige der Gasphase. Nach die-
sem Prinzip ausgelegte Systeme werden als Druckzerstduber bezeichnet. Alternativ kann die
kinetische Energie der Gasphase genutzt werden, die den Kraftstoff beschleunigt und in kleine
Tropfen zerteilt. Injektoren, die nach diesem Prinzip arbeiten, werden luftgestiitzte Zerstauber
genannt.

Druckzerstiuber werden heutzutage in Flugtriebwerken nicht mehr eingesetzt, da zur Gewihr-
leistung gleicher Sprayqualitdt im Teillastbereich Vordriicke erforderlich wiren, die eine wirt-
schaftliche Realisierung nicht gestatten (vgl. Lefebvre und Ballal (2010)). Eine Regelbarkeit des
Triebwerks unterliegt unter diesen Bedingungen erheblichen Einschrinkungen. Luftgestiitzte
Zerstduber hingegen sind dieser Einschrinkung nicht ausgesetzt und daher heutzutage Stan-
dard in Flugtriebwerken. Eine besondere Form luftgestiitzter Zerstduber stellen die filmlegen-
den Airblast-Zerstduber dar, die im Folgenden Gegenstand der Betrachtung sind.

2.2 Fluiddynamische Aspekte der filmlegenden Airblast-Zerstaubung

In Abb. 2.1 ist das grundlegende Schema eines filmlegenden Airblast-Zerstaubers dargestellt.
Eine Trennwand teilt einen Kanal in zwei Luftkanéle I und II. In die Trennwand selbst wird
Kraftstoff eingeleitet, der mit geringem Vordruck auf eine Filmlegerfliche aufgebracht wird.
Die Luftstrome und der Kraftstoffstrom weisen jeweils eine Geschwindigkeit u, eine Viskositit
u, eine Dichte p und eine Temperatur 7 auf. Vereinfachend wird im Folgenden davon ausge-
gangen, dass alle GroBen fiir die Luftstrome I und II identisch sind. In diesem Fall kann generell



