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It’s the questions we can’t answer that teach us the most. If you give a man an answer, all he

gains is a little fact. But give him a question and he’ll look for his own answers.

Patrick Rothfuss



Vorwort

Den Ursprung dieser Arbeit kann ich auf die Suche nach dem Bild eines Buffets zuriickfiihren.
Die Motivation, die ich dabei gesehen habe, hat mich angesteckt und getragen. Entstanden ist
diese Arbeit im IRS-Labor, in meiner Homeoffice-Ecke, in Australien, den USA, auf Konferenzen,
in Kneipen und nicht zuletzt am Kaffeetisch. Dabei habe ich Unterstiitzung von Menschen aus
unterschiedlichen Léndern erfahren, denen ich mit diesem Vorwort danken mochte.

Meinem Doktorvater Prof. Stefanos Fasoulas mochte ich fiir die Unterstiitzung, Einblicke und
das Vertrauen danken, welches ich in meiner Zeit am IRS, aber auch dariiber hinaus erfahren
habe. Prof. Jens von Wolfersdorf danke ich fiir den Mitbericht dieser Arbeit.

Danke an alle Kollegen der Arbeitsgruppe HEFDiG. Dr.-Ing. Stefan Lohle fiir die harten
Diskussionen, den Anspruch und die Hilfe in allen Lebenslagen. Den verschiedensten Kollegen Dr.
Fabian Zander, Dr.-Ing. Martin Eberhart, Dr.-Ing. Arne Meindl, Fabian Hufgard, Igor Horner,
Felix Grigat, Christian Diirnhofer, Dr. Ranjith Ravichandran, Dr. Nathan Stern, Dr. Erik Poloni,
David Steuer und Clemens Miiller, ich danke euch fiir alles. Egal, ob Diskussionen am Kaffeetisch,
iiber Voodoo, stilisierte Bilder im Tank; Gespriache beim Whiskyabend und im Palmenhof; ihr
habt immer geholfen, diskutiert und die Laune hochgehalten.

Danke auch an die Kollegen am Institut, die mir immer zur Seite standen, wenn Not am
Mann war, besonders nennen mochte ich hier Dr. Ashley Chadwick, Adam Pagan und Julian
Beyer. Der mechanischen Werkstatt unter der Leitung von Karlheinz Schneider, allen
ehemaligen und aktuellen Mitarbeitern und Auszubildenden, ohne die der Aufbau, die Proben
und vieles weitere nicht umsetzbar wire, mochte ich meinen Dank aussprechen. Die
elektronische Werkstatt, insbesondere Manfred Hartling, Olaf Riedel und Felix Schéifer mochte
ich mich bedanken fiir die Unterstiitzung und die Gespréche iiber Arduinos, Kabel, Elektronik
und Motorrader.

Vor allem mochte ich meiner Familie danken, ohne die diese Arbeit nie moglich gewesen
wére. Danke fir die angeregten Diskussionen iiber die thematischen Grenzen hinweg, Anne,
sowie den Memes an den passenden Stellen. Catherine, du warst immer fiir einen guten Spruch
und mit viel Unterstiitzung da. Nicolas, Julian, aber vor allem Katarina, euch danke ich von
ganzem Herzen, fiir die Liebe und die unendliche Unterstiitzung wahrend zahlloser Stunden,

langen Tage und noch léngerer Néchten.

Stuttgart, Januar 2024



Inhaltsverzeichnis

Kurzfassung
Abstract

1 Einleitung

1.1 Historische Einordnung und aktueller Forschungsstand . . . . . .. ... ... ..

1.1.1 Beobachtungen von destruktiven Wiedereintritten . . . . . ... ... ..

1.1.2 Softwaretools zur Wiedereintrittssimulation . . . . . . . . ... ... ...

1.1.3 Bodentests . . ... .......
1.2 Zielsetzung der Arbeit . . . .. .. ...

2 Theorie
2.1 Plasmen zur Wiedereintrittssimulation .
2.2 Flug-zu-Boden Skalierung . . . . .. ..
2.2.1 Aerothermische Autheizung . . .
2.2.2  Geschwindigkeitsgradient . . . .

2.2.3 Local Heat Transfer Simulation .

2.2.4  Axialsymmetrisch-Planare Transformation . . . . . . .. ... ... .. ..

2.3 Grundlagen der Materialwissenschaften
2.3.1 Der Einfluss mechanischer Lasten

2.3.2 Der Einfluss thermischer Lasten

2.3.3 Der Einfluss chemischer Reaktionen . . . . . . . . . . . . .. ... ....

3 Versuchsaufbau
3.1 Plasmawindkanal PWK4 . . ... .. ..
3.2 Messtechnik . . . . ... ... ... ...

3.2.1 Stationdre Warmestromdichtemessung . . . . . . . . .. .. ...

3.2.2 Instationdre Warmestromdichtemessung . . . . . . . .. ... ... .. ..

3.2.3 Optische Emissionsspektroskopie
3.2.4 Fotogrammetrie. . . . . . . . ..
3.2.5 Temperaturmessung . . .. . ..
3.3 Proben und Materialien . . ... .. ..
3.3.1 Aluminiumlegierungen . . . . . .
3.3.2 Titanlegierung . . . ... .. ..
3.3.3 Stahllegierung . . . .. ... ..
3.3.4 Warmestromdichtereduktion . .

3.4 Mechanischer Aufbau zur Lasteinleitung

vii

N N O W w -

©

13
13
18
22
24
25
25
27
31

35
35
38
38
39
45
49
52
56
o7
61
64
68
69

iii



iv

Inhaltsverzeichnis

4 Versuchsbedingungen im Plasmawindkanal
4.1 Ableitung von relevanten mechanischen Lasten . . . . .. .. ... ... .....
4.1.1 Ludwieg-Rohr TUSQ . . . . . . . . . .
4.1.2 Messmethoden am Stowindkanal . . . . .. ... ... ... .. .....
4.1.3 Verbindungslasten . . . . . ... ... oo
4.1.4 Boden-Flug Extrapolation . . . . . . .. .. .. .00
4.2 SondenmesSungen . . . . . . ... u e e e e e e e e e
4.2.1 Warmestromdichtemessung . . . . . . . .. .. L L L oo

4.2.2 Versuchsbedingungen . . . . . . .. .. .. L Lo oo

5 Ergebnisse
5.1 Untersuchung der Materialversuche . . . . . . . .. ... ... ... ...
5.1.1 Aluminiumlegierungen . . . . . . . ... ... Lo
5.1.2 Hochtemperaturlegierungen . . . . . . . . . . .. ... ... ... ...

5.2 Massenabschétzung . . . . . . . ... L
6 Zusammenfassung
A Betrachtung der Messabweichung

Literaturverzeichnis

73
73
73
76
7
79
80
80
82

85
85
87
99
113

117

121

125



Kurzfassung

In der vorliegenden Dissertation wird der Einfluss mechanischer Lasten auf den destruktiven
Wiedereintritt grofler Raumfahrtstrukturen experimentell analysiert. Dabei wird der Einfluss
mechanischer Lasten insbesondere auf die Break-Up Hohe untersucht, da diese fiir weitere
Fragmentierungsprozesse und Verglithen von entscheidender Bedeutung ist. Dazu wird ein
neuer mechanischer Aufbau beschrieben, der mechanische Lasten in Bodentests aufbringen
kann. Der Aufbau basiert auf einem elektromechanischen Lastzylinder, der in den
Plasmawindkanal PWK4 integriert wurde. Dieses neuartige Konzept weist eine Probenform
auf, fiir die eine erweiterte Umrechnungsmoglichkeit von Flugsituationen in Bodensimulationen
erforderlich ist. Dazu wird die bekannte LHTS Ahnlichkeit um eine axialsymmetrisch planare
Transformation erweitert. Diese Methode wird durch Warmestromdichtemessungen im
Plasmawindkanal validiert. Die mechanischen Lasten auf die Modulverbindungselemente der
Internationalen Raumstation werden durch Freiflugexperimente im Stofiwindkanal TUSQ der
University of Southern Queensland untersucht. Die ermittelten Lasten werden zum Flugfall
skaliert und entlang einer typischen Wiedereintrittstrajektorie extrapoliert. Als
Versuchsbedingung werden drei Trajektorienpunkte in 90 km, 75km und 65km Hohe entlang
einer typischen Wiedereintrittstrajektorie aus dem niedrigen Erdorbit untersucht. Diese
entsprechen der frithen Eintrittsphase, der Hohe des typischen Break-Up und der Hoéhe der
maximalen Warmelast. Dabei werden sowohl die Plasmabedingung als auch die mechanische

Last auf diese Trajektorienpunkte angepasst.

Vier typische, metallische Strukturmaterialien werden untersucht; zwei verschiedene
Aluminiumlegierungen, eine FEdelstahllegierung sowie eine Titanlegierung. Um das
Materialverhalten vergleichen zu koénnen, werden die Proben sowohl unbelastet als auch
belastet getestet. Die Materialversuche weisen deutliche Unterschiede sowohl zwischen den
unterschiedlichen Materialien als auch zwischen den Versuchsbedingungen auf. Die
Hochtemperaturmaterialien Edelstahl und Titan versagen nie unter den nominellen
Bedingungen; eine Lasterhhung fithrt zur Einschniirung und schlussendlich zum Versagen der
Materialien. Bei den Aluminiumlegierungen koénnen je nach Bedingung und Last drei
unterschiedliche Versagensarten beobachtet werden, Einschniiren mit Bruch, Sprédbruch, und
Schmelzen. Die mechanischen, thermischen und spektroskopischen Analysen der Proben zeigen
Eigenschaften wie Deformation, Oxidation und spektrale Emission. Eine Analyse des
Oxidationsverhaltens, gekoppelt mit der spektralen und visuellen Analyse zeigt, dass das
atypische Verhalten der gemessenen Oberflichentemperatur, einer Verédnderung des
Emissionsgrads infolge von chemischen Reaktionen zugeordnet werden kann. Spektrale
Merkmale werden mit den Daten aus Beobachtungsmissionen verglichen. Dabei zeigt sich, dass
bisherige Korrelationen zu spektralen Ereignissen und dem Zerfall einzelner Komponenten
nicht giiltig sind. Der Nachweis von Alkalimetallen ist dabei, nicht auf Komponenten

zuriickzufiihren, sondern als Spurenelement in allen Strukturelementen vorhanden. Vor allem
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in Edelstahl und Titan sind die spektralen Signaturen eher durch Anderungen des
Oxidationsverhaltens erkldrbar als durch strukturelles Versagen. Ein Modell auf Basis der
Meteorforschung wird genutzt, um den Massenverlust eines beobachteten Wiedereintritts
abzuschétzen. Die Materialparameter werden dafiir experimentell ermittelt. Die daraus
errechnete Gesamtmasse weicht dabei maximal 20% von der Gesamtmasse des
Raumtransporters Cygnus beim Wiedereintritt ab. Diese Arbeit zeigt, dass mechanische
Lasten beim destruktiven Wiedereintritt eine signifikante Rolle spielen. Versuche in
Bodentestanlagen unter kombinierten Lasten stellen fiir eine experimentelle Untersuchung eine

geeignete Methode zur Evaluation des Materialverhaltens dar.



Abstract

In the presented thesis, the influence of mechanical loads on the destructive re-entry behavior
of large satellite structures is experimentally examined. The impact of mechanical loads on the
break-up altitude is of particular interest as this event is critical for further fragmentation events
and the demise characteristics of spacecraft. Therefore, a novel mechanical setup is presented that
applies mechanical loads during ground testing. The load setup is based on an electromechanical
load cylinder integrated into the plasma wind tunnel facility PWK4. This novel concept features
sample shapes that necessitate a new scaling law. Therefore existing flight-to-ground scaling
techniques are adapted to account for this. The new scaling law is based on Local Heat Transfer
Simulation techniques and expands these for axisymmetric to planar scaling. The scaling laws
are validated using different heat flux measurement techniques in the plasma wind tunnel. A
coupled system identification and slug calorimeter approach allowed independent measurements
using a single probe. Mechanical loads at the module-module interface of the international space
station during re-entry are analyzed using free-flight tests in the TUSQ facility at the University
of Southern Queensland. The forces concluded from the testing are scaled to a flight condition
and extrapolated along a typical re-entry trajectory. Three trajectory points corresponding to an
altitude of 90 km, 75 km and 65 km are chosen to recreate distinct phases of destructive re-entry.
These represent the conditions during the early entry interface, the typical break-up altitude,
and peak heating with further fragmentation events. Both the plasma and the load conditions

are scaled to these points.

Four typical materials are selected, two aluminum alloys, one stainless steel alloy, and one
titanium alloy. The material behavior is compared by testing these materials under unloaded
and loaded conditions. The experiments feature significant differences between the materials
and the testing conditions. The high-temperature steel and titanium alloys do not fail under
unloaded nor under nominally loaded conditions. Increased loads are necessary, which lead to
the materials’ necking and, ultimately, failure. The aluminum alloys featurd three distinct
failure modes, necking, fracture, and melting, depending on the plasma and load conditions.
Mechanical, thermal, and spectral analyses showe different features. The data is analyzed in
the context of deformation, surface oxidation, and spectral emission features. An analysis of
the oxidation behavior coupled with the spectral and visual analysis yields a correlation
between sudden temperature changes and a variation of the emissivity due to chemical
reactions on the surface. Spectral features, in particular, are compared to available re-entry
observation data. This comparison shows that previous correlations between spectral events
and the failure of specific elements must be re-examined. Alkali metals, in particular, are
detected as trace elements in all materials and can not be ascribed to component failure.
Stainless steel and Titanium show that spectral events are more indicative of oxidation events
rather than material failure. A meteor-based model is used to assess the mass loss during the

re-entry of the observed Cygnus-OAG6 spacecraft. The necessary material parameters are

vii
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determined in the ground tests. The extrapolated total mass deviates a maximum of 20 % from
the spacecraft’s total mass. The experimental results clearly show the impact of mechanical
loads during re-entry and the ability of ground testing facilities to evaluate materials under

combined thermochemical and aeromechanical loads.
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1 Einleitung

Die Nutzung des Weltraums ist von zentraler Bedeutung in unserer Gesellschaft. Neben der
Erforschung des Weltraums und anderer Planeten, ist insbesondere der erdnahe Weltraum
heutzutage von essenzieller Bedeutung fiir Kommunikation, Navigation und Erdbeobachtung.
Die meisten Satelliten fliegen im sogenannten erdnahen Orbit (Low Earth Orbit, LEO), einem
Hohenbereich von 300km bis 2000km [1]. In dieser Hohe fliegt auch die Internationale
Raumstation. Die Anzahl an Satelliten in LEO wird weiter zunehmen, was zu grofien
Problemen fiihren kann. Eine Kollision zweier Raumfahrtstrukturen in diesem Orbit kann
einer Kollision mit einer Relativgeschwindigkeit von bis zu 16km/s entsprechen. Die dabei
entstehenden Triimmer und deren unklare Flugbahn kénnten ein Ausschlusskriterium fiir eine
weitere Nutzung des erdnahen Weltraums bedeuten [2]. Dies motiviert derzeit auch, Satelliten
in noch niedrigeren Erdorbits zu fliegen, dem sogenannten Very Low Earth Orbit. Bereits 1979
wurde von den Raumfahrtagenturen eine sichere Nutzung des erdnahen Weltraums
angemahnt. Derzeit ist eine Raumfahrtstruktur fiir den erdnahen Orbit auch fiir sein
Lebensende zu zertifizieren, wobei die Wahrscheinlichkeit Schaden am Boden anzurichten auf 1
zu 10000 begrenzt werden muss [3]. Das bedeutet, dass der Satellit kontrolliert oder
unkontrolliert in die Erdatmosphére gelenkt wird. Dieses Manéver wird unter dem Oberbegriff

atmospharischer Wiedereintritt zusammengefasst.

Beim Eintritt in die Erdatmosphére mit Orbitalgeschwindigkeit um 7,9 km/s bildet sich vor
dem Raumfahrzeug mit zunehmender Dichte ein Verdichtungssto§ aus. Uber diesen wird die

hohe kinetische Energie in thermische und chemische Energie, d.h. Aufheizen der Luft und

Bild 1.1: Einzelbild des Wiedereintritts von ATV-1, aufgenommen von J. Vaubaillon.



1 Einleitung

Dissoziation der Luftmolekiile, dissipiert. Es entsteht ein Hochtemperaturplasma, die Oberflache
des Raumfahrzeugs wird von diesem Plasma konvektiv und chemisch, durch Rekombination
der Atome an der Oberflache, aufgeheizt. Nur bei sehr hohen Fluggeschwindigkeiten, wie bei
interplanetaren Riickkehrmissionen, mit iiber 10 km/s, oder bei sehr grofien Strukturen, muss

auch Strahlungswérme beriicksichtigt werden.

Ein Wiedereintritt wird typischerweise durch die massenspezifische Enthalpie und den
auftretenden Staudruck charakterisiert, die sich aus der Trajektorie und Geometrie des
Objekts ergeben. Ein vergleichsweise junges Forschungsgebiet ist die Untersuchung des
Wiedereintritts von Satelliten. Lange Zeit ging man davon aus, dass alle Strukturen in der
Atmosphére verglithen und keine Bruchstiicke am Boden auftreffen. Dies gilt jedoch nicht ohne
Weiteres. Die Untersuchung dieser sogenannten destruktiven Eintritte ist Gegenstand der

vorliegenden Arbeit.

Bild 1.2 verdeutlicht dabei das Problem. Die Anzahl an Objekten im Orbit ist der Evolution
der Anzahl wiedereintretenden Objekte gegeniibergestellt. Wahrend die Anzahl an Objekten
im Orbit rapide zunimmt, bleibt die Anzahl an wiedereintretenden Objekten nahezu konstant.
Es ist also davon auszugehen, dass die Rate an Wiedereintrittsereignissen in den kommenden
Jahren stark zunehmen wird. Dies wird also unweigerlich dazu fithren, dass mehr Bruchstiicke

am Boden auftreffen.

Der Zerfall der Raumfahrtstruktur ist, wie erwdhnt, von der Eintrittssituation abhéngig. Je
nach Grofle und Geometrie schmilzt die Struktur und bricht auf. Es hat sich gezeigt, dass grofe
Strukturen in einer Héhe von etwa 75 km signifikant versagen. Dieses Ereignis wird als Break-
Up oder Fragmentation bezeichnet. Dabei entstehen unterschiedlich viele Bruchstiicke, die dann

wiederum weiter zerfallen oder aufschmelzen kénnen. Insgesamt ist dieses ganze Szenario noch
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Bild 1.2: Vergleich der Anzahl an Objekten im erdnahen Orbit mit der Anzahl an
Wiedereintrittserreignissen [1].



1.1 Historische Einordnung und aktueller Forschungsstand

nicht im Detail erforscht, zur Simulation von destruktiven Wiedereintritten wird oft eine Break-
Up Hohe angenommen. Insbesondere ist unklar, welche aerodynamischen Krafte wirken und
inwieweit das Versagen dadurch angestoflen oder ggf. verhindert wird. Schon vergleichsweise
geringe Anderungen der Break-Up Héhe kénnen das darauffolgende Verhalten von Fragmenten

signifikant beeinflussen, diese Hohe ist also kritisch.

1.1 Historische Einordnung und aktueller Forschungsstand

Im Rahmen der Forschung zum atmosphérischen Wiedereintritt standen lange Zeit
Hitzeschutzsysteme sowohl fiir bemannte Missionen als auch fiir Riickkehrkapseln im
Vordergrund. Die Erforschung der unterschiedlichen Effekte, die beim Wiedereintritt auftreten,
treibt die Entwicklung entsprechender Messtechnik. Dabei werden u. a.
Beobachtungsmissionen [4, 5] und Bodentestanlagen [6, 7] genutzt, um die Leistungsfihigkeit
der Hitzeschutzsysteme zu bewerten und diese zu verbessern. Diese Methoden werden in

jingerer Vergangenheit auch auf destruktive Wiedereintritte angewandst.

1.1.1 Beobachtungen von destruktiven Wiedereintritten

Bereits 1971 wurden im Rahmen der VAST/VASP Projekte die frithesten destruktiven
Wiedereintrittsbeobachtungen durchgefithrt [8]. Da dabei Spionagesatelliten beobachtet
wurden, standen diese Projekte bis 2011 unter Geheimhaltung. Zum Einsatz kamen dabei
boden-, wasser- und luftgestiitzte Beobachtungsmethoden. Die grofite bisher wieder
eingetretene Struktur, die russische Raumstation Mir, trat am 23.03.2001 in die
Erdatmosphére ein. Dieser Wiedereintritt wurde vom Boden beobachtet [9]. Auch die
amerikanische Skylab Station wurde zum kontrollierten Wiedereintritt gebracht und der Zerfall

aus den Bodenspuren zuriickgerechnet [10, 11].

Aktuelle und ehemalige Mitglieder der Arbeitsgruppe HEFDiG haben seit 2006 an
verschiedenen Beobachtungsmissionen von wiedereintretenden Objekten teilgenommen. Unter
diesen Missionen waren auch drei destruktive Wiedereintritte von Satelliten, zu denen
umfassende Datenpakete vorliegen: WT1190F [12, 13], ATV-1 [14] und Cygnus OA-6 [15, 16].
WT1190F wurde als Antriebseinheit identifiziert und trat mit einer Geschwindigkeit von
10,6 km/s und einem Winkel von 20,6° in die Atmosphére ein. Da diese Beobachtung nicht
reprasentativ fiilr den Grofiteil der Wiedereintrittsereignisse ist, wird sie hier nicht weiter
behandelt. Die Wiedereintrittstrajektorien von ATV-1, Cygnus OA-6 sowie der européischen
Sentinelsonde [17] sind in Bild 1.3 dargestellt.

All diese Objekte fallen in das untere Ende des Referenzkorridors, der in den Demise
Verification Guidelines DIVE [18] der européischen Raumfahrtagentur (ESA), definiert ist.
Dieser Korridor bildet die Basis fiir zukiinftige Untersuchungen des destruktiven Eintritts und

ist durch eine Parametervariation aus dem Eintrittswinkel, aus einer Kreisbahn und dem
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Bild 1.3: D4D-DIVE Referenzkorridor und Trajektorien der bekannten destruktiven
Wiedereintritte ATV-1 und Cygnus OA-6, sowie die geplante Trajektorie von
Sentinel-2.

ballistischen Koeffizienten definiert. Die fiir die Experimente der vorliegenden Arbeit genutzten

Versuchspunkte sind im Diagramm eingezeichnet.

ATV-1

Das Automated Transfer Vehicle (ATV) der ESA wurde von 2008 bis 2015 zur Befoérderung
von Nachschub zur internationalen Raumstation (ISS) eingesetzt. Alle 5 Raumtransporter
wurden nach dem KEinsatz kontrolliert im Siidpazifik zum destruktiven Wiedereintritt gebracht.
Der erste Transporter, ATV-1 Jules Verne, startete am 09.03.2008 und trat am 29.09.2008 in
die Erdatmosphére ein. Der Wiedereintritt wurde von einem multinationalen Team, von zwei
Flugzeugen aus beobachtet [19]. Dabei kamen verschiedene optische Diagnostiken zum Einsatz.
Bild und Videodaten lieferten visuelle Eindriicke, aber auch die Anzahl an Fragmenten und
Trajektoriendaten wurden daraus erfasst. Dazu wurden die GPS-Positionen der Flugzeuge und
Referenzsterne genutzt, um die Spur der Fragmente zu bestimmen. Das Raumschiff wurde in
99 km Hohe erstmals detektiert. Das Abtrennen der Solarpaneele in einer Hohe von 86 km war
spater als erwartet. In einer Héhe von 75km war das Break-Up Ereignis mit darauffolgenden
weiteren Fragmentierungsereignissen. Eine detaillierte Ubersicht des Ablaufs findet sich bei
Marynowski [20] und Mazoué et al. [21]. Ein Bild des Wiedereintritts von ATV-1 ist in Bild 1.1
dargestellt.

Dabei ist das Hauptfragment links deutlich erkennbar, mit ca. 40 weiteren Fragmenten im
Nachlauf. Zusétzlich zu den Bilddaten kamen verschiedene Spektrometer mit unterschiedlichen
Wellenlingenbereichen zum Einsatz [19-24]. Uberlagerte Spektren der primir ausgewerteten
Spektrometer sind in Bild 1.4 dargestellt. Die Instrumente decken dabei den

Wellenlédngenbereich 300 nm bis 820nm ab. Neben den hier markierten priméren Elementen
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Bild 1.4: Auszug der Spektraldaten von verschiedenen Instrumenten bei ATV-1 (Hohe
71,2km).

kamen weitere Emissionen von Titan, Vanadium, Barium sowie Molekiilstrahlung von z. B. CN
oder No* vor. Withrend Natrium als kontaminierendes Element durch Urin gesehen wird [21],
kénnen andere Elemente Komponenten zugeordnet werden. So der Lack auf Basis von

Bariumsulfat, dem die detektierten Elemente Barium und Kalium zugeordnet werden.

Lithium, Mangan, Nickel und Cadmium wurden den LiMnOs und NiCd Batterien
zugeordnet [21, 25]. Die Emission von Lithium war jedoch vor den anderen Elementen sichtbar
und wurde einem frithen Versagen der Batterien zugeordnet. Speziell Lithium und Natrium
wurden ausschliefllich im Inneren der Kapsel erwartet, die Detektion dieser Elemente vor der
Hauptexplosion legt nahe, dass diese durch ein frithes Aufbrechen detektiert werden.
Anhaltende Emissionen kénnen keinen spezifischen Komponenten zugeordnet werden, so etwa

Al und AlQ, die durch die Strukturelemente weitverbreitet auftreten.

Cygnus OA-6

Das Versorgungsraumschiff Cygnus von Orbital ATK (heute Northtrop Grumman) startete am
26.03.2016 zur ISS und trat am 22.06.2016 {iber dem Siidpazifik in die Erdatmosphére ein. Die
tatsdchliche Masse beim Wiedereintritt ist nicht bekannt, kann jedoch aus dem
Ladungsverzeichnis [26] berechnet werden. Bei einer Startmasse von 7492kg, inkl. 828kg
Treibstoff, waren 3513kg Fracht an Bord. Nach dem Abdocken von der ISS betrug die
Frachtmasse 1854 kg. Je nach Treibstoffverbrauch liegt die Masse beim Wiedereintritt also bei
5005 kg bis 5833 kg. Die ersten Aufnahmen entstanden in 96 km Hohe, der Break-Up wurde
kurz darauf in 79,5km erfasst. Dabei bildeten sich weniger Fragmente als bei ATV-1 [27].

Einige Momentaufnahmen wéhrend des Wiedereintritts sind in Bild 1.5 dargestellt.
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13:30:21 - 78 km

13:30:26 - 77,5 km
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-

13:30:34 - 76,5 km

(a) Cygnus OA-6 beim Andocken an die ISS. (b) Bildsequenz der HDTV Kamera im
Hoéhenbereich 78 km bis 76 km.

Bild 1.5: Flug und Wiedereintritt von Cygnus OA-6 mit verschiedenen markierten Fragmenten.

Die spektrale Signatur war &dhnlich zu der von ATV-1 mit atomaren Linien als priméren
Strahlungsquellen. Auch hier wurde das Alkalimetall Lithium den Batterien zugeordnet,

obwohl es bereits vor dem Break-Up detektiert wurde.

1.1.2 Softwaretools zur Wiedereintrittssimulation

Aktuelle Forschung befasst sich mit dem anstehenden Wiedereintritt der ISS [15, 28-30].
Dieser grofite menschengemachte Satellit in der Erdumlaufbahn ndhert sich dem geplanten
Lebensende, welches aktuell auf 2030 gesetzt ist. Die Nachbildung dieser Struktur in
Simulationstools gestaltet sich aufgrund der Gréfle komplex und die Unsicherheiten, in Bezug
auf die Fragmentierung, sind sehr gro. So hat sich gezeigt, dass der FKinfluss der
StoB-Struktur-Interaktion die Wérmestromdichte um bis zu einer Gréflenordnung erhéhen
kann [31, 32].

Bei modernen Softwaretools wie DRAMA, ORSAT, SCARAB, PAMPERO, SAM gibt es zwei
Moglichkeiten der Break-Up Simulation: zum einen kann die Hohe vorgegeben werden [33], zum

anderen wird diese berechnet.

In PAMPERO [34] wird die aerothermodynamische Simulation mit einer
Finite-Elemente-Methode gekoppelt, um lokale thermische und mechanische Lasten zu
modellieren. In SAM [35] hingegen werden die Verbindungsstellen zwischen Komponenten nur
schematisch modelliert, so koénnen temperaturabhingige Effekte mit einer Verzdgerung
semiempirisch modelliert werden. In SCARAB [36] werden Sollbruchstellen, sog. cut planes,
modelliert, an denen mechanische und thermische Lasten berechnet werden. Wird die zuvor
definierte Lastschwelle iiberschritten, so wird die gesamte Verbindung entlang der cut plane
getrennt. Dies hat sich als effektives Modell fiir das Abtrennen von grofien abstehenden

Strukturen, z. B. Solarzellenpaneele erwiesen. Die Methoden unterscheiden sich dabei stark in
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den benodtigten Rechenzeiten. Alle Berechnungsmethoden benoétigen Materialkennwerte fiir eine
breite Auswahl an typischen Raumfahrtstrukturen. Materialwissenschaftliche Untersuchungen
beschranken sich allerdings meist auf typische Einsatztemperaturen, die z.T. deutlich
unterhalb der Schmelztemperaturen liegen. Somit sind sehr viele Ungewissheiten vorhanden,
wodurch die Ungenauigkeiten der Simulationen schnell grofl werden. Die Berechnung der
mechanischen Lasten hingt wiederum von den Startparametern der Simulation ab. Bereits
kleine Anderungen im Anstellwinkel ergeben grofie Unterschiede in den Anstrémbedingungen
im Trajektorienverlauf. Eine gingige Methode ist eine Vielzahl an Simulationen mit variablen
Startparametern, um Wahrscheinlichkeiten abzuschétzen [36]. Die bisher detaillierteste
Modellierung des Wiedereintritts der ISS wurde 2017 von HTG GmbH mit SCARAB, im
Rahmen des ISSABA Projekts, durchgefithrt [37]. Dabei zeigte die Simulation lediglich die
Trennung der Hauptgitterstruktur von den beiden Hauptgruppen, dem US-amerikanischen
Orbitalsegment und dem russischen Orbitalsegment. Dies steht im Gegensatz zu den
Ergebnissen des Mir Wiedereintritts. Dabei haben die SCARAB Simulationen die starke
Abhéngigkeit von modellierter Struktur und der Lage der Schnittebenen gezeigt.

1.1.3 Bodentests

In den letzten Jahren wurden Untersuchungen von destruktiven Wiedereintritten vor allem von
der europdischen Raumfahrtagentur ESA geférdert. Dabei wurde vor allem das Verglithen,
demise, von Materialien und Komponenten untersucht. Unter Verglithen werden verschiedene
Prozesse zusammengefasst, bei denen das Material verteilt und abgebremst wird. Unterhalb
einer kinetischen Energie von 15J werden Objekte als ungeféhrlich eingestuft [38], wobei
okologische Aspekte bisher auBler Acht gelassen werden [39]. In verschiedenen Projekten
wurden auch Materialversuche in Bodentestanlagen durchgefiihrt. Die Projekte
Characterisation of Demisable Materials — CHARDEM und CoDM [40] gingen dabei vor allem
auf das thermale Verhalten der Materialien ein. Im Rahmen der Projekte Revolutionary Design
of Spacecraft through Holistic Integration of Future Technology — REDSHIFT [41] und
Spacecraft Equipment Characterisation Re-Entry Tests — SECRET wurde eine Reihe von Tests
an Satellitenkomponenten durchgefithrt. Neben Magnetorquern, Schwungriddern und
elektrischen  Bauteilen  [42] wurden auch  statische mechanische Lasten  auf
Verbindungselemente —aufgebracht [43]. Das Augenmerk lag auf phénomenologischen
Untersuchungen wie dem Versagen einzelner Schichten im Falle des Magnetorquer. Die
Erkenntnisse und Daten dieser vier ESA Studien sind in der ESTIMATE Datenbank, european

space material demisability database, dffentlich zugénglich [44].

1.2 Zielsetzung der Arbeit

Das tibergeordnete Ziel dieser Arbeit ist die Untersuchung des Einflusses von mechanischen

Lasten auf das Versagen von wiedereintretenden Satellitenstrukturen. Dies wurde bisher nur
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rudimentdr in Bodentestanlagen und Simulationstools untersucht. Ein neuer Aufbau soll es
ermoglichen, mechanische Lasten im Rahmen eines Plasmawindkanalversuchs aufzubringen.
Eine entscheidende Fragestellung liegt in der Bestimmung der mechanischen Lasten beim
destruktiven Wiedereintritt. Diese Lasten miissen dann in geeigneter Weise fiir Bodenversuche
skaliert werden. Dies ist zusétzlich zu der Entwicklung einer Analogie zur Skalierung von
aerothermochemischen Lasten erforderlich. Aus diesen beiden Punkten ldsst sich also eine
Flug-Boden Duplikation der aerothermochemischen und der aeromechanischen Lasten
entwickeln. Darauf aufbauend kann die Bodentestanlage zur Nachbildung der Lasten beim
destruktiven Wiedereintritt modifiziert werden. Mithilfe geeigneter Diagnostik werden die
Plasmabedingungen und die Materialversuche vermessen. Schliellich werden die eigentlichen
Experimente an reprisentativen Materialien durchgefiihrt. Die Ergebnisse kénnen dann mit

den vorliegenden Daten aus Beobachtungsmissionen verglichen werden.

Die  genutzten  theoretischen  Grundlagen der  Aerothermodynamik  und  der
Materialwissenschaften sind in Kapitel 2 aufgefithrt. Der Versuchsaufbau, sowohl des
verwendeten Plasmawindkanals als auch die neu entwickelte mechanische Lastaufnahme, ist in
Kapitel 3 beschrieben. Dazu werden die verwendeten Messtechniken und Materialien
ausgefiihrt. Die Versuche, die zur Skalierung mechanischer Lasten durchgefiihrt wurden, als
auch die Versuchsbedingungen sind in Kapitel 4 zu finden. Die Materialversuche werden in
Kapitel 5 beschrieben und mit Daten aus Flugbeobachtungsmissionen verglichen. In Kapitel 6

werden die gewonnenen Erkenntnisse zusammengefasst.
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Die experimentelle Untersuchung von  mechanischen Lastversuchen unter den
thermochemischen Bedingungen, wie sie beim Wiedereintritt auftreten, basiert auf
unterschiedlichen Grundlagen aus den Bereichen Stréomungslehre, Thermodynamik und
Plasmaphysik. Die Eigenschaften von Plasmen, wie sie beim Wiedereintritt entstehen, werden
in diesem Kapitel beschrieben. Die bestehenden Theorien zur Duplikation von
Wiedereintrittsstromungen in Bodentestanlagen werden analysiert und erweitert. Die
materialwissenschaftlichen Grundlagen, die hier beschrieben werden, bilden die Basis der

Analysen der Materialversuche, die in Kapitel 5 besprochen werden.

2.1 Plasmen zur Wiedereintrittssimulation

Materie wird oftmals in drei Aggregatzustinde gegliedert, fest, fliissig und gastformig. Die Zufuhr
von Energie fiihrt zu einem Ubergang zwischen diesen Zustinden, dem Phaseniibergang. Fiigt
man einem Gas weiter Energie hinzu, wird der neue Zustand als Plasma bezeichnet, was als
vierter Aggregatzustand interpretiert werden kann. Die Energiezufuhr fithrt dazu, dass eventuell
vorhandene Molekiile dissoziieren und sowohl Molekiile, als auch Atome, ionisiert werden. Die
so entstehenden freien Ladungstriger, Elektronen und Ionen, definieren einige grundlegende
Eigenschaften des quasineutralen Plasmas. So ist die stark erhdhte elektrische Leitfahigkeit ein
grundlegendes Unterscheidungsmerkmal zwischen Gasen und Plasmen. Durch die Ladungstriager
kann man mithilfe von elektromagnetischen Feldern, Plasmen beschleunigen und ablenken. Dies
héngt vorwiegend vom Ionisationsgrad des Plasmas ab, der oft als Quotient aus Ionenteilchenzahl
zu Gesamtteilchenzahl definiert ist [45]. Der Plasmazustand und auch der Phasentibergang ist
nicht fest definiert, die Interpretation, ab wann ein Gas als Plasma zéhlt, hingt stark von der
Anwendung ab [45].

Obwohl auf der Erde relativ selten, begegnen uns Plasmen in der Raumfahrt hiufig. So auch
beim atmosphéarischen Eintritt, der Flugphase eines Objekts aus dem Weltraum durch die
Atmosphére eines Planeten. Die hohen Relativgeschwindigkeiten zwischen dem eintretenden
Objekt und der in Ruhe befindlichen Atmosphére fiihren dazu, dass sich das Gas vor dem
Objekt anstaut und komprimiert, es entsteht ein Verdichtungsstof3. Die Kompression im Stof}
erhoht die Temperatur im Gas und fiihrt schlieflich zum Plasmazustand. Bild 2.1 stellt die
Prozesse entlang der Staustromlinien eines Wiedereintritts schematisch dar. Uber den Stof§
hinweg wird der Grofiteil der kinetischen Energie der Luftteilchen in innere Freiheitsgrade
umgewandelt [46, 47]. Die relevanten Freiheitsgrade sind dabei die Translation, bei Molekiilen
zusitzlich die Vibration und Rotation. Der Ubergang von Energie in die Freiheitsgrade wird als
Anregung bezeichnet. Der Stof selbst fiihrt zuerst zu einer Anregung der Translationsenergie.

Kollisionen fithren zu einer Anregung der Rotations- und Vibrationszustdnde. Dabei folgt die



2 Theorie

10

Schnelle Anregung (Tirans, Trot)
Rekombination und Oberflachenreaktion

Diffuse Anregung (Tvib)

.b Dissoziation & ElektronenstoBanregung /
/
/
lonisation & Strahlung //
L) / ™
® Entspannung I/ Sf. 5
N
. /B
o |
Nz/ ./(.) o= ﬂ: ® ! ® . Oxidation
® NOx | o®
o® oN* o g ° | ot 2
J e e Tl gt e
o °
N \ o
®e 2 ;. .\. &.—. ./. \‘ ®
N T J
o® ® (¢ ® ° e ©°
oo '+ L4 PS & \ Ablationsprodukte
02 0, ® \ ®
1S RN o o\ o
o . ° L] N\ Oberflichenstrahlung
° \\ T
L ’_T
ungestorte Anstromung Kérperoberflache
StoB Grenzschichtrand
—— Tirans
....... Toin,
-=-- Trot

— el

Anregungstemperatur

Bild 2.1: Schematische Darstellung der Reaktionskinetik entlang der Staustromlinie beim
Wiedereintritt in die Erdatmosphére.

Rotationsenergie durch die effiziente Anregung schnell der translatorischen Temperatur, diese
beiden Energien werden als thermische Energie zusammengefasst. Die vibratorischen Zustéinde
folgen den thermischen Zustdnden langsam, dargestellt in Bild 2.1. Die hohen vibratorischen
Energien begiinstigen die Dissoziation der Molekiile [48]. Weitere Kollisionen fiithren zu
elektronischer Anregung und der Energieabgabe in Form von elektromagnetischer Strahlung.
Eine ausreichend hohe elektronische Anregungsenergie fithrt schliefflich zur Ionisation von
Atomen. Nach ausreichend vielen Kollisionen und Austauschreaktionen entspannt sich das
Plasma zum lokalen thermodynamischen Gleichgewicht (LTE). Die Gesamtenergie des Plasmas
liegt nun in kinetischer Energie sowie chemischen, thermischen, vibratorischen und
elektronischen Zustdnden vor. Die Energie ist dabei nach der Boltzmannverteilung in den

verschiedenen Anregungszustéinden verteilt.



2.1 Plasmen zur Wiedereintrittssimulation

In der Néhe der Grenzschicht wird Energie an den Wiedereintrittskorper abgegeben, was die
Plasmatemperatur absenkt. Dies begiinstigt Rekombination in der Grenzschicht. Dabei wird in
der Grenzschicht, durch die héhere Dichte und geringere Temperatur, Strahlung aus den davor
liegenden Schichten, primér der Stoflschicht, absorbiert. Strahlung, die nicht absorbiert bzw.
reemittiert wird, fithrt zu einer Wéarmeiibertragung durch Strahlung an die Oberflache. Der
hohe Temperaturgradient in der Grenzschicht lasst sich als konvektive Wéarmestromdichte in
die Korperoberflaiche ausdriicken. Dies ist in Abschnitt 2.2.1 weiter detailliert. Katalytische
Rekombination an der Oberfliche sowie chemische Reaktionen zwischen dem Gas und der
Oberflaiche sind dabei eine chemische Komponente der Warmestromdichte. Die hohe
Wiérmestromdichte kann je nach Material zu einer Beschidigung der Oberfliche fithren.
Dadurch koénnen kéltere Spezies aus der Oberfliche in die Grenzschicht eingetragen werden,
was zu einer konvektiven Kiihlung [49] mit Anderung der Strahlungs- [50] und

Rekombinationseigenschaften [51] fithrt.

Um die verschiedenen Prozesse entlang der Stromung zu untersuchen, sind nichtintrusive
Methoden unerlésslich, um die makroskopische Strémung nicht zu beeinflussen. Dabei ist es
naheliegend die vom Plasma abgegebene Strahlung zu detektieren. Ursprung der Strahlung auf
mikroskopischer Ebene ist, dass sowohl Neutralteilchen als auch Ionen beim Ubergang eines
Elektrons von einem hoheren in einen niedrigeren energetischen Zustand Strahlung
abgeben [52]. Diese Ubergiéinge finden zwischen diskreten Energieniveaus statt, bei denen die

Energiedifferenz der Zustinde die Wellenldnge A der Emissionslinie beschreibt,

hc
Ephoton =Fky—F = TO’ (21)

mit dem Planckschen Wirkungsquantum h und der Vakuumlichtgeschwindigkeit c¢o. Die Energie
und damit die Wellenldnge der Strahlung nehmen wir im sichtbaren Bereich als Farbe wahr.
Durch das Zusammenspiel von verschieden besetzten Zustdnden entsteht ein charakteristisches
Eigenleuchten des Plasmas, welches von der Gaszusammensetzung, der Gesamtenergie und der
Energieverteilung abhingig ist. Detektiert man diese Strahlung entlang der Stromung, so kann
auf plasmaphysikalische Prozesse geschlossen werden. Dies wird als Plasmaspektroskopie [53]

bezeichnet.

Obwohl der Ubergang nach Gleichung (2.1) bei einer Wellenléinge stattfindet, wird in der
Realitdt eine Emissionslinie detektiert. Die Form dieser Linie wird durch verschiedene
Verbreiterungsmechanismen definiert. Neben der natiirlichen Linienbreite, die aus den
quantenmechanischen Grundlagen riihrt, sind in der Plasmadiagnostik hauptséchlich die Stof3-
oder Druckverbreiterung und die Dopplerverbreiterung von Bedeutung. Die statistische
Verteilung der Energiezustédnde folgt bei der Druckverbreiterung einem Lorentzprofil, bei der
Dopplerverbreiterung einem Gaufprofil. Die Uberlagerung dieser Profilformen wird durch das
Voigt-Profil [54, 55] beschrieben. Im Rahmen dieser Arbeit wurde eine Vielzahl an Spezies
betrachtet. Dabei wurden die Profilformen einzelner Linien bestimmt. Die Linienform wurde

genutzt, um die Gesamtintensitdt der Linie zu bestimmen. Die Intensitdt ist proportional zu
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der Teilchendichte im angeregten Zustand, daher kann dies als Mafl fiir die relative

Teilchendichte verwendet werden. Die Spezies und die dazugehorigen Uberginge sind in

Tabelle 2.1 aufgelistet.

Element Symbol Wellenlédnge, nm Ubergang
Sauerstoff 0) 777,42 (Triplett) 3p — 3s
Stickstoff N 746,90 3p — 3s
Aluminium Al 396,15 4s — 3p
Magnesium Mg 518,36 4s — 3p
Eisen Fe 438,35 4p — 4s
Chrom Cr 425,43 4dp — 4s
Mangan Mn 403,31 4p — 4s
Titan Ti 506,47 4dp — 4s
Vanadium A% 437,92 4p — 4s
Lithium Li 670,78 (Dublett) 2p — 2s
Natrium Na 589,00 3p — 3s
Kalium K 766,49 4p — 4s

Tabelle 2.1: Zentralwellenldnge der betrachteten Spezies aus der NIST-Datenbank [56].

Die einzelnen Spektrallinien sind dabei nicht unbedingt die mit der gréfften Abstrahlung, die

Auswahlkriterien waren Eindeutigkeit gegeniiber anderen Spezies in einem Wellenléngenbereich,
bei welchem das Echelle-Spektrometer (s. Abschnitt 3.2.3) ein gutes Signal-Rausch-Verhéltnis

aufweist. Ein iiberlagertes Spektrum der Elemente aus Tabelle 2.1 ist in Bild 2.2 dargestellt. Die

Zentralwellenldngen der untersuchten Spektrallinien entsprechend Tabelle 2.1 sind markiert.
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Bild 2.2: Beispielspektrum mit einigen in Tabelle 2.1 dargelegten Elementen. Markierte Linien

wurden fiir zeitliche Verlaufe genutzt.
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2.2 Flug-zu-Boden Skalierung

Die Skalierung von reellen Bedingungen in Testanlagen ist eines der grundlegenden Probleme
der Stromungslehre. So bendtigt auch die Nachbildung von wiedereintretenden Satelliten in
Bodenversuchen  eine  Ahnlichkeitstheorie. In  der vorliegenden  Arbeit  werden
Plasmawindkanile als Bodentestanlagen genutzt. Dabei soll der Umgebungszustand eines
Materials wihrend des Wiedereintritts nachgebildet werden. Entscheidend dafiir ist die
Nachbildung der Wérmestromdichte sowie des chemischen Zustands an der Wand. Wie im
weiteren Verlauf erldutert, werden fiir die Materialversuche Proben in Stabform verwendet. Die
bisherigen Flug-Boden Analogien sind lediglich fiir axialsymmetrische Proben giiltig.
Entsprechend werden die Gleichungen in einer allgemeinen zweidimensionalen Form

aufgestellt, um eine allgemeine Analogie formulieren zu kénnen.

2.2.1 Aerothermische Aufheizung

Die Warmestromdichte auf einen Korper als Folge einer aerodynamischen Stréomung wird
durch den Temperaturgradient an der Wand beschrieben. Als Randbedingung kann sie durch
das  vollstindige Losen der Massen-, Impuls- und Energieerhaltungsgleichung
(zusammengefasst als Navier-Stokes-Gleichungen) bestimmt werden. In dieser Abhandlung ist
nur die Fluid-Wand Interaktion im Staupunkt von Bedeutung, daher werden die vollstdndigen
Navier-Stokes-Gleichungen zu den  Grenzschichtgleichungen vereinfacht. Detaillierte
Formulierungen zu den Vereinfachungen sind in der Grundlagenliteratur [57-59] zu finden.
Eine Ubersicht verschiedener Annahmen und Loésungsansitze findet sich auflerdem bei
Levy [60]. Das korpereigene Koordinatensystem x,y im Staupunkt ist in Bild 2.3 dargestellt.

Bekannte Formulierungen und Losungsansitze fiir eine 2-dimensionale Grenzschicht von

|
I
I
|
I
|
I

Grenzschichtrand

Bild 2.3: Korpereigenes Koordinatensystem mit dem Grenzschichtrand.

Hyperschallstromungen sind beispielsweise von Lees [61], Truitt [62], Marvin und Deiwert [63]
oder Marvin und Pope [64, 65] veroffentlicht worden. Die vereinfachten Erhaltungsgleichungen
sind:

3 (7o) + 35 (o) =0, e
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ou ou  9dp 0 ou

op

5 =0 (2.4)
oh  Oh 9 [ OT\  Op.  [0u)?

mit den unbekannten Gréflen Stromungsgeschwindigkeiten u und v, der Dichte p, dem Druck p,

der massenspezifischen Enthalpie h und der Temperatur 7. Der Term r* driickt die Geometrie

aus, im axialsymmetrischen Fall ist £ = 1, im planaren Fall ist £ = 0. Der Parameter r ist die

vertikale Koordinate von der Staustromlinie gemessen, s. Bild 2.3. Die Stromfunktion ¢ ergibt

sich aus der Massenerhaltung (Gleichung (2.2)):
oY k

— = pur” und

oy .
y ox

= —por®. (2.6)

Die Impulserhaltung in x-Richtung (Gleichung (2.3)) ist dann ausgedriickt in :

Lovou_1ovou__do 0 (00 o)
vk Oy dxr rkoxrdy  dr Oy M(?y ' '

Zur weiteren Rechnung wird die Gleichung in eine dimensionslose Form gebracht. Dafiir bietet
sich die Transformation nach Lees [61] (auch bekannt als Levy-Lees [58] oder

Lees-Dorodnitsyn [59] Transformation) an,

g:/o pe,ueuer%dzz:, (2.8)
k
™ ue Y

"= "7 Jo pdy, (2.9)

wobei die Indizes e und w den Grenzschichtrand bzw. die Wand darstellen. Diese Transformation
ergibt eine selbstdhnliche Grenzschicht, d. h. die Form der Grenzschicht &ndert sich entlang des
Korpers nicht.

Die partiellen Ableitungen der neuen Koordinaten sind dann:

o8 _ 2k on

By = Pelieher™ E (2.10)
o8 on uer*p

o= 0 5y = At (2.11)

wobei kein expliziter Ausdruck fir die Ableitung dn/0x benédtigt wird. Zusitzlich wird die
abhéngige Variable f = f(&,n) eingefiihrt, mit
of u
25 _ =2 2.12
/ o e’ (2.12)
wobei die Lagrange Notation (') die Ableitung nach 7 kennzeichnet. Aufgrund der selbstédhnlichen

Grenzschicht hingt die Geschwindigkeit am Grenzschichtrand nur noch von £ ab, so folgt aus
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Gleichung (2.12):

ou , 0, of

ou "
oy = el (2.14)

Die Variable f stellt dabei eine eigene Stromfunktion dar. ¢ und f werden mit Gleichungen (2.6),
(2.12) und (2.14) zueinander ausgedriickt in der Form

ep 0 /

3%(9:? = pu = pflue, (2.15)

o _ /
i VS, (2.16)
¥ =2+ F(€), (2.17)

mit der beliebigen Funktion F(§). Da an der Wand die Stromfunktion null ist, folgt:

P(€,0)=0& f(§,0)=0 — F({) =0, (2.18)
= 26f. (2.19)

Nun werden Gleichungen (2.13), (2.14), (2.16) und (2.19) in Gleichung (2.7) eingesetzt. Es
folgt die final umgeformte Impulserhaltungsgleichung in x-Richtung fiir eine 2-dimensionale

kompressible Stromung,

N, n 28 |: N2 pe] due ( ,0f  Of //)
== P 2 (2L 9L 2.2
mit dem Chapman-Rubesin Faktor C' = pu/pepe [66]. Die Impulserhaltung in y-Richtung,

Gleichung (2.4), ist transformiert:
dp

— =0. 2.21
- (221)
Fiir die Energieerhaltung, Gleichung (2.5), wird die dimensionslose Enthalpie als Variable g(§,n)
eingefiihrt,
h
9(&m) =1 (2.22)

mit der Enthalpie am Grenzschichtrand h.. Wie zuvor bei der Impulserhaltung wird die
Stromfunktion 1 genutzt und die spezifische Wéarmekapazitidt bei konstantem Druck
¢p = dh/dT eingefithrt. Die Euler Gleichung [57] fiir den Druck ergibt

dpe = —pettedu, . (2.23)
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Mit der Prandtl Zahl Pr = pc,/A werden Gleichungen (2.13), (2.14), (2.16) und (2.19) in

Gleichung (2.5) eingesetzt und umgeformt:

c , ,09  f'gOhe ,Of  pete ,,0Ue u? 2
il =92 24 L2 — ¢ == - C-L . 2.24
(Prg> + 19 5{ o oo ot o ae) " Cn U (2.24)

Dies stellt die Energieerhaltungsgleichung in dimensionsloser, transformierter Form dar. Die
Differentialgleichungen (2.20), (2.21) und (2.24) sind dabei weiterhin von ¢ abhingig. Bei
Betrachtung des Sonderfalls des Staupunkts sind die Werte am Grenzschichtrand:

n—oo, f'=1 g=1. (2.25)
Auflerdem wird an der Wand eine konstante Wandtemperatur angenommen,
n=0, f=f=0, g=gu. (2.26)

Unter der Annahme, dass Ableitungen von f und ¢ nach £ vernachléssigbar sind, vereinfachen
sich Gleichungen (2.20) und (2.24) zu:

CY +ff = %g [(f’)2 - /;f] CZ? , (2.27)
C / ! !/ f/g ahe Peue /aue 'U,z I 2
(Fo) + 99 =[50 + 5 5] ~cae o’ (225)

Diese Gleichungen zeigen, dass die Staupunktsstromung selbstédhnlich ist, da Gleichungen (2.27)
und (2.28) nur von ¢ abhéngen. Im Staupunkt ist die Stromungsgeschwindigkeit und damit auch

ue sehr klein, wobei die lokale massenspezifische Enthalpie sehr grof§ ist. Daraus folgt

2
Ye

~0. 2.29
- (229)

Aus der geringen Stromungsgeschwindigkeit ist die Annahme einer inkompressiblen,

reibungsfreien Stromung zuldssig, wodurch

du,
e RO . 2.30
B ( dx )sx (2:30)

Aus Gleichung (2.30) ist der Geschwindigkeitsgradient entlang der Wand am Grenzschichtrand

definiert: J
Ue
= . 2.31
5= () (2:31)

Unter Annahme eines thermisch und kalorisch perfekten Gases gilt die ideale Gasgleichung sowie,

dass cp nicht von der Temperatur abhéngt,

p=pRsrunT , (2.32)
h=c,T, (2.33)
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mit der spezifischen Gaskonstante fiir Luft Rgpus. Daraus kann das Dichteverhéltnis pe/p
ausgedriickt werden als
pe _peT _peh _h_ (2.34)
P p Te p he he
Mit Gleichungen (2.29), (2.30) und (2.34) konnen die Impuls- und Energieerhaltungsgleichungen

Gleichungen (2.27) und (2.28) in der finalen Form fiir den Staupunktsfall dargestellt werden:

k+ D[ + 1] = (1) ~g, (2.35)
<£;ng’>, +fg' =0. (2.36)

Dabei ist zu erkennen, dass die Differentialgleichungen nun unabhéngig von £ sind, also in der
gewiinschten selbstdhnlichen Form vorliegen. Somit wird die zuvor getroffene Annahme bestétigt,
dass f und g unabhingig von ¢ sind. Die Gleichungen (2.35) und (2.36) kénnen nun nach der

Waérmestromdichte,
oT

Gu = Aa—y, (2.37)
gelost werden. Die Wéarmestromdichte ist dabei einen Randwert, die Differentialgleichungen ist
also ein Randwertproblem und konnen nicht analytisch gelost werden. Eine numerische
Losungsmethode ist das Schieflverfahren, bei dem das Problem als Anfangswertproblem
approximiert und gelost wird [67]. Diese Methode wurde fiir die am weitesten verbreitete
Losung fiir axialsymmetrische Koérper von Fay und Riddell [68] verwendet. Unter Annahme
einer vollstindig dissoziierten Luftstromung und einer Grenzschicht im Gleichgewicht ergibt

sich die Warmestromdichte in der allgemeinen zweidimensionalen Form

Guw = 054k + LPr= %% (pepie) ™ /B (pus i) ™!

(ho.e — huw) ll + (Le®P? —1) <IZRE>] : (2.38)
0,e

mit der Rekombinationswarme hgr. Eine Variation des Exponenten der Lewis-Zahl zu 0,63
stellt die Wéarmestromdichte einer vollstindig katalytischen Wand mit einer eingefrorenen
Grenzschicht dar. Diese Variation hat jedoch nur einen geringen FEinfluss auf die
Gesamtwirmestromdichte, es wird also davon ausgegangen, dass das Mafl an
Nichtgleichgewicht in der Grenzschicht weniger Einfluss auf die Wéarmestromdichte hat als die
Oberflachenkatalyzitit. Goulard [69] hat auf den Losungen von Fay und Riddell und Lees und
Kubota die Gleichung um einen beliebigen Dissoziationsgrad am Grenzschichtrand ~, und der
katalytischen Effizienz der Wand I erweitert:

Gw = 0.47TVE + 1Pr—2/3 (,oe,ue)l/2 \/B(ho,e)

1+ (Le?3T — 1) (hR”)] . (2.39)
0,e
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Verschiedene Wissenschaftler*innen haben die Warmestromdichte auflerdem in einer empirischen

Formel zusammengefasst [64, 65, 71-73]

._hoK k+1
7= | Regt 2
Dt

Die Stromungseigenschaften werden in der gasartabhingigen Proportionalitdtskonstante K

(2.40)

zusammengefasst. Diese Konstante wurde anhand von experimentellen Daten und numerischen
Methoden  berechnet und wird fiir Luft mit Werten zwischen 350 bis
390 Wkg/(m"® Pa®® MJ) [74-76] angegeben. Zu beachten ist, dass ¢ der vollkatalytischen

Waérmestromdichte bei einer kalten Wand entspricht.

2.2.2 Geschwindigkeitsgradient

Wie in Gleichungen (2.38) und (2.39) zu sehen, ist einer der Faktoren, welcher die
Wiérmestromdichte bestimmt, der Geschwindigkeitsgradient am Grenzschichtrand (. Dabei
driickt dieser Faktor die Geometrie des Korpers aus. Bei identischer Anstrémung erfahrt ein
spitzer Korper eine hohere Warmestromdichte im Staupunkt als ein stumpfer Korper [59]. Dies
lasst sich anhand des Korperradius r ausdriicken. Dabei ist der Geschwindigkeitsgradient g

proportional zum Kehrwert des Radius
Boc (2.41)
X —=. .
R

Dies ist auch in der empirischen Warmestromdichte, Gleichung (2.40), zu sehen. Fiir diese
Formel wurde die newton’sche Methode bzw. die modifizierte newton’sche Methode (MNT)
verwendet, welche zuerst von Lees beschrieben wurde [61] und weiterhin verbreitet verwendet
wird [59, 76]. Die Vereinfachungen der MNT, allen voran die Annahme eines perfekten Gases
und die Vernachlédssigung der tangentialen Stromungsgeschwindigkeit fithren vor allem bei
hohen Enthalpien zu signifikanten Fehlern und Abweichungen von experimentellen Daten.
Untersuchungen zum Geschwindigkeitsgradienten wurde primér in den 50er und 60er-Jahren
betrieben, wobei sowohl analytisch/numerische [62, 77-81], als auch experimentelle
Untersuchungen [82-84] durchgefiithrt wurden. Die unterschiedlichen Annahmen, die getroffen
wurden (kalte Stromung, niedrige Machzahl, perfektes Gas), fithren zu einer Abweichung
zwischen Experiment und Theorie im Bereich 5% bis 10% [79, 83, 85]. Eine Sammlung an
Berechnungsmethoden fiir Unter- und Uberschallstrémungen findet sich im ASTM E637

Standard [76], wobei diese Methoden auf axialsymmetrische Kérper beschrankt sind.

Da die genutzte Bodentestanlage eine Uberschallstromung erzeugt (s. Abschnitt 3.1) werden
ausschlieBlich Uberschallstromungen betrachtet, Formulierungen fiir den Unterschall wurden
im Rahmen dieser Arbeit publiziert [86], werden hier jedoch nicht weiter beriicksichtigt. Fur
den Geschwindigkeitsgradienten in einer Uberschallstromung wird die Methode nach

Truitt [62] verwendet. Es wird angenommen, dass der Stofi und der Korper kreisférmig mit
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demselben Mittelpunkt sind. Des Weiteren ist das gesamte Stromungsfeld wirbelfrei und das
Nachstoflgebiet inkompressibel, was fiir eine Gleichgewichtsstromung eine gute Annahme
ist [87]. Die Anstromung ist mit dem Index oo und das Nachstoflgebiet mit 2 gekennzeichnet,
s. Bild 2.4.

Uso
U21

StoB

Bild 2.4: Schema der Uberschallstromung mit abgelostem Verdichtungsstof.

Der Abstand des Stofles von der Oberflache A wird {iblicherweise mit dem Koérperradius normiert
zu A = A/R. Der Geschwindigkeitsgradient wird daraus fiir den axialsymmetrischen und den

planaren Fall separat berechnet

2U 2+ (A +1)3
/BAxialsymmetrisch = 2 1+ = ( ) s (242)
D 2[(A+1)3 1]
20U, (A+1)2+1
anar — 1+ —= . 2.43
e D ( (At+12-1 (243)

Der normierte Stofabstand wird mit der Formulierung von Ambrosio und Wortman [88] fiir

axialsymmetrische und planare Korper berechnet,

N 3.24
AAxiaulsymmetrisch = 0.143 exp [W:| s (244)
00
~ 4.67
Apianar = 0.386 exp []\42} . (2.45)
00

Die Stromungsgeschwindigkeit nach dem Stof} in Gleichungen (2.42) und (2.43) kann mithilfe
der isentropen Stofibedingung [87] berechnet werden:

U  (k+1)MZ

— = . 2.4
Uy 24 (n—1) M2, (246)
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Durch Einsetzen von Gleichungen (2.44) bis (2.46) in Gleichungen (2.42) und (2.43) wird nach

dem dimensionslosen Geschwindigkeitsgradient 5D /us, aufgelost:

5D IRRCEEVIY- S 2+ ((0.143 exp [32! )+1)3 .

Uoo Axialsymmetrisch 2+ (/i - 1) Mgo 2 |:((0143 exp [%}) + 1)3 — 1:| ’ .
@ _ 20U, 1+ ((0'386 xp {;1\/163:]) * 1)2 +1 (2.48)
Uoo lPtanar -~ D ((0:386 exp [£6]) + 1)2 —1

Der Verlauf des dimensionslosen Geschwindigkeitsgradienten ist iiber der Machzahl in Bild 2.5

veranschaulicht. Fiir M — 1 streben die Losungen zur inkompressiblen Potentialtheorie.

11

Planar
Axialsymmetrisch

BpI/Bax

3 1
' =

S 25 >
Q ‘|
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Machzahl, -

Bild 2.5: Dimensionsloser Geschwindigkeitsgradient am Grenzschichtrand fiir
Uberschallstrémungen.

Fiir den planaren Fall strebt der dimensionslose Geschwindigkeitsgradient gegen 4, fiir den
axialsymmetrische Fall gegen 3 [89]. Fiir M — oo konvergieren die Losungen gegen stationére
Werte. Ab einer Machzahl von M > 2 kann das Verhéltnis zwischen planarem und

axialsymmetrischem Fall als konstant 0,91 angenommen werden.

Effektive Korperradien

In der Realitdt bilden die bisher angenommenen, kugelférmigen Korper die Ausnahme. Die
Methode effektiver Korperradien hat sich in den vergangenen Jahrzehnten etabliert, um
unterschiedliche Korperformen zu beschreiben. Diese besagt, dass sich ein axialsymmetrischer

Kérper mit beliebiger Geometrie gleich verhélt wie eine Kugel mit einem Radius Reg.
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Fir Windkanalversuche werden zylindrische Sonden mit beliebiger Geometrie am Kopf
verwendet. Dieser Kopf wird dabei anhand dreier Parameter beschrieben, Korperradius Ry,
Nasenradius R, und Kantenradius R.. Bei Kugelkopfsonden fallen diese drei Parameter
zusammen Ry = R, = R.. Der Einfluss des Nasen- und Kantenradius wurde experimentell und
analytisch betrachtet [83, 90]. Eine Zusammenfassung nach Zoby und Sullivan [90] ist in
Bild 2.6 reproduziert.

T T T I T T T T T T T T T T T T 3
1= RJ/R, ]
[ eemee- 030 @  Kugelkopf ]
F —--- 025 98 Flachkopf B
09 0.20 E
F ——- o0 ]
= C 0.00 ]
3 08¢ -
< N
T L .
g ) ]
L ezt i
0.6 fri=iiez” -
0-5 C 1 1 1 I 1 1 1 I 1 1 1 I 1 1 1 I 1 1 1 I 1 ]
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Rb/ Rn

Bild 2.6: Warmestromdichtereduktion durch das Verhéltnis von Koérper-, Nasen- und
Kantenradius bei axialsymmetrischen Sonden. Kurven nach Zoby und Sullivan [90],
symbolisch markiert die am IRS verwendeten Geometrien.

Die Warmestromdichte ist dabei in erster Linie vom Nasenradius eines Korpers abhéngig. Bei
sehr stumpfen Koérpern mit groffem Nasenradius steigt der Einfluss des Kantenradius auf die
Wiérmestromdichte. Am Institut fiir Raumfahrtsysteme werden neben Kugelkopfsonden auch
Flachkopfsonden verwendet, die im Rahmen dieser Arbeit verwendete Sonde wird in
Abschnitt 3.2.1 detailliert beschrieben. Das Verhéltnis aus R, = 25mm, R, = oo und
R, = 11,5mm liegt auflerhalb der untersuchten Werte von Zoby und Sullivan. Verschiedene
Arbeiten am Institut haben die Wéarmestromdichtereduktion von Marvin und Pope von

G/dhemi = 0.66 verifiziert [91-93]. Das Verhéltnis der Korperradien ergibt sich damit zu

Regt o
Ry,

2.3. (2.49)

Rund- und Flachstab Skalierung

Die bisherigen Modelle decken beliebige axialsymmetrische Korper ab, diese Theorien sind

jedoch nicht auf planare Korper iibertragbar. Da die Materialversuche mit Proben in Form von

21
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Flachstdben durchgefithrt werden, s. Abschnitt 3.3, bedarf es einer Umrechnung zwischen
unterschiedlichen planaren Koérpern. In Unterschallstromungen haben Zafar und Alam die
Umstromung von Zylindern mit unterschiedlichen Radien simuliert [94]. Das Verhéltnis der
NuBelt-Zahl im Staupunkt zwischen einem quadratischen und einem runden Zylinder
entspricht dabei dem Verhéltnis der Warmestromdichte bei identischer Anstromung. Das

Quadrat davon entspricht dem Verhéltnis der Korperbreiten rg/rs &~ 1,35 bis 1,55.

In Uberschallstrémungen haben Vas etal. [95] den Stoflabstand fiir verschiedene Geometrien
betrachtet. Mithilfe von Gleichung (2.43) ergibt sich bei hohen Machzahlen ein
Umrechnungsfaktor von rg/rs = 1,35 bis 1,85. Fiir niedrige Machzahlen im Uberschallbereich
wurde das Verhalten numerisch untersucht. Dazu wurde ein 2D-Stréomungsfeld mit eilmers [96,
97] simuliert. Die Stromungsparameter wurden vereinfacht, so wurde ein ideales Gas mit einer
Freistrahlmachzahl von Ma = 2 bei einer Temperatur von 3300 K gewéhlt. Die konvergierten

Simulationsergebnisse fiir den Rund- und Flachstab sind in Bild 2.7 dargestellt.

15 _l TTT TTTT TTTT TTTT TTT
- 25
1251
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> r ] >
= ]
C S 1
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N 05
25
0
0
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(a) Rundstab (b) Flachstab

Bild 2.7: Visualisierung des Stofabstands bei planaren Koérpern mit eilmery.

Aus dem Stoflabstand wurde berechnet, dass ein Flachstab mit definierter Breite einem
Rundstab mit einem 1,3-mal grofleren Radius entspricht, was am unteren Ende der hier
genannten Literaturwerte liegt. Das Verhalten von Rund- und Flachstab wurde experimentell

untersucht, die Ergebnisse hierzu sind in Abschnitt 4.2.1 angegeben.

2.2.3 Local Heat Transfer Simulation

Im Folgenden soll, aufbauend auf den Betrachtungen der Warmestromdichte und des
Geschwindigkeitsgradienten, das Materialverhalten zwischen Flug und Boden durch eine

Ahnlichkeitstheorie beschrieben werden. Wie bereits angesprochen, wird das Materialverhalten
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durch die thermische Umgebung und die Oberflichenchemie definiert. Dies ist bei einer Reihe
von weiterfithrenden Materialeigenschaften giiltig, wie Katalyse [98], Spallation von
Ablatoren [99], Strahlungsaustausch [47], Diffusion [100] oder Phasendnderung [101].

Die thermische Umgebung wird anhand der Oberflichentemperatur detaillierter betrachtet.
Der Warmeeintrag in die Oberfliche aus der Stromung ist dabei die einzige Warmequelle im
Material. Dabei sind hier konvektive, strahlende und chemische Anteile zu betrachten. Der
Strahlungsanteil wird im Rahmen dieser Arbeit vernachlissigt, da er erst ab
Wiedereintrittsgeschwindigkeiten von 10km/s einen signifikanten Anteil beitrdgt. Die
konvektive Warmestromdichte wurde in Abschnitt 2.2.1 behandelt. Der chemische Anteil der
Wiérmestromdichte ist ein Resultat von Rekombination an der Oberfliche und wurde durch
Gleichung (2.39) mit dem konvektiven Anteil zusammengefasst. Die chemischen Reaktionen an
der Oberflaiche sind ein Resultat aus der Gasart, dem Zustand des Gases (z.B.
Dissoziationsgrad) und dem Massenstrom. Werden dieselben Randbedingungen in Flug und
Boden angenommen, z. B. Warmeleitung oder Strahlung als Warmeverluste an der Oberflache,

héngt die Materialtemperatur von der Oberflichenwérmestromdichte ab.

Wird das identische Material in Flug und Boden verwendet, so sind Eigenschaften wie
Oberflachenkatalyzitat identisch. Wird zusétzlich dasselbe Gasgemisch, z. B. Luft, verwendet,
héngt die Staupunktswarmestromdichte nach Gleichungen (2.38) und (2.39) von drei
unabhéngigen Groflen ab: der Dichte p, der Freistrahlenthalpie hg und dem
Geschwindigkeitsgradient 3. Die Dichte kann entsprechend Gleichung (2.40) auch in Form des
Totaldrucks ausgedriickt werden. Sind diese drei Parameter, Totaldruck, Freistrahlenthalpie
und Geschwindigkeitsgradient am Grenzschichtrand, in Flug- und Bodenfall identisch, so ist

die Voraussetzung einer identischen Materialantwort erfiillt:

hO,Flug = hO,Boden ) (250)
Pt ,Flug = Pt,Boden » (2.51)
Be,Flug = ﬁe,Boden . (2.52)

Dieser Zusammenhang wurde von Kolesnikov [102-104] als Simulation der lokalen
Wirmestromdichte (Local Heat Transfer Simulation - LHTS) publiziert. Wichtig ist hierbei,
dass der Druck p und die Enthalpie h Eigenschaften der Stréomung sind, wéihrend der
Geschwindigkeitsgradient sowohl von der Stromung als auch von der Koérpergeometrie abhéangt,
s. Abschnitt 2.2.2.

Satelliten und Wiedereintrittskorper werden normalerweise als axialsymmetrische Korper mit
der Symmetrieachse parallel zur Stromungsrichtung angenommen. Fir Zugversuche in
Bodentestanlagen sind jedoch stabférmige Zugproben notwendig. In Staupunktsnidhe kann die
Ausdehnungsrichtung vernachléssigt werden, da die Stromungsgeschwindigkeit vertikal entlang
des Korpers, als sehr gering angenommen wird. Dies wird durch die Totaldruckprofile, die in

den Plasmawindkanéilen aufgenommen wurden (s. Bild 4.8), bestatigt. Dadurch werden die
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Stabe zu einem 2D-planaren Problem vereinfacht. Bei der Anwendung von LHTS auf Kérper
unterschiedlicher Gemoetrien, z.B. eine Kugel beim Wiedereintritt und ein Stab im
Plasmawindkanal, wiirde die Wirmestromdichte um einen Faktor /2 abweichen. Die
Flug-Boden-Ahnlichkeit von Kolesnikov gilt demnach nur fiir Kérper #dhnlicher Geometrie.
Eine Transformation zwischen diesen Geometrien aufbauend auf LHTS ist fiir die vorliegenden

Messungen erforderlich und wird im Folgenden abgeleitet.

2.2.4 Axialsymmetrisch-Planare Transformation

Wie zuvor wird vorausgesetzt, dass die Warmestromdichte in Flug und Boden gleich sein muss,
sodass das thermische Materialverhalten identisch ist. Des Weiteren muss dieselbe
massenspezifische Enthalpie vorliegen. Nimmt man in Flug und Boden jeweils lokales
thermodynamisches Gleichgewicht an, so sind auch Dissoziations- und Ionisationsgrad
identisch. Da hierdurch die Oberflichenchemie signifikant beeinflusst wird, ist diese
Voraussetzung naheliegend. Dies entspricht derselben Annahme wie Gleichung (2.50) im
Rahmen von LHTS. Als letzte Bedingung muss die chemische Interaktion zwischen Wand und
Stromung identisch sein. Durch die Annahme einer identischen Enthalpie muss also dieselbe
Anzahl an Gasteilchen mit der Wand interagieren; dies kann durch die Massenstromdichte pu

ausgedriickt werden:

PUFlug = PUBoden - (253)

Diese Bedingungen lassen sich mit der Stanton-Zahl ausdriicken. Am Grenzschichtrand driickt
diese das Verhéaltnis zwischen Oberflichenwarmestromdichte und der flichenspezifischen Warme
der auftreffenden Stromung aus [105]. In den genutzten Variablen ergibt sich die Stanton-Zahl
im Staupunkt in der Form [62]:

qu
St= ——. 2.54
pue(hoo - hw) ( )
Zur Umrechnung von Flug zu Boden werden die Bedingung ausgedriickt als:
StFlug = StBoden ) (255)
QW,Flug = QW,Boden . (256)

Gleichung (2.39) in Gleichung (2.54) eingesetzt, ergibt:

(k+ l)ueﬂ)l/?

1
St = 0.47 Pr—2/3 — (
Pe

Ue

1+ (Le? - 1) (mﬂ , (2.57)

hO,e

und wiederum Gleichungen (2.39) und (2.57) in Gleichungen (2.55) und (2.56) und die konstanten

Groflen kiirzen:

DAY = [ 1) B2 (25%)
(k1 + 1) o] = (k2 + 1) 2] /2 (2:59)
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Ue,1 = Ue,2 (260)

(k1 +1)p1=(k2+1)B2. (2.61)

Diese Gleichungen werden im weiteren Verlauf als Stanton-Ahnlichkeit bezeichnet. Aus
Gleichung (2.60) und Gleichung (2.53) ergibt sich wiederum die Totaldruckanalogie
Gleichung (2.51). Im Falle von ki1 = ko vereinfacht sich Gleichung (2.61) zur bekannten
LHTS-Ahnlichkeit und die bekannte Beziehung 31 = B2. Die Stanton-Ahnlichkeit ist also eine
Erweiterung der LHTS-Ahnlichkeit. Fiir den in dieser Arbeit vorliegenden Fall eines
axialsymmetrischen Flugkorpers und eines planaren Bodentestmodells wird nun in
Gleichung (2.61) kpiyg = 1 und kBoden = O eingesetzt. Die daraus folgende Skalierung ergibt

sich zu:

hQFlug = hO,Boden ) (262)
Pt,Flug = Pt,Boden (263)
2ﬁFlug = /BBoden . (264)

Mit der Methode effektiver Radien lassen sich, darauf aufbauend, beliebige zweidimensionale

axialsymmetrische und planare Koérper zueinander skalieren.

2.3 Grundlagen der Materialwissenschaften

Im Rahmen dieser Arbeit steht die Interaktion zwischen dem Plasma und den Materialproben
unter mechanischen Lasten im Vordergrund. Zur Beschreibung der Effekte, die bei diesen
Versuchen auftritt, ist die Betrachtung einiger Grundlagen der Materialwissenschaften

notwendig. Dabei wird auf mechanische, thermische und chemische Effekte eingegangen.

2.3.1 Der Einfluss mechanischer Lasten

Materialkennwerte werden im Allgemeinen experimentell ermittelt. Der Zugversuch ist dabei
eines der etablierten Verfahren [106]. Bei diesem zerstérenden Priifverfahren wird die Probe mit

einer Zugkraft belastet bis sie versagt, dabei wird die aufgebrachte Kraft und Langung gemessen.

Spannungs-Dehnungs-Diagramm

Ein Zugversuch wird anhand der Spannung und Dehnung einer Probe ausgewertet. Die
Zugspannung oy ist der Quotient der aufgebrachten Kraft F und der Querschnittsfliche A.
Die Dehnung € ist das Verhéltnis aus der Langung der Probe AL zur urspringlichen Lange Lg:

F AL
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Stellt man diese beiden Variablen in einem Diagram dar, erhdlt man das
Spannungs-Dehnungs-Diagramm  (o-e-Diagramm) aus dem direkt Informationen zum
Materialverhalten sowie Materialkennwerte abgeleitet werden koénnen. Ein typisches

o-e-Diagramm Typ I nach Macherauch und Zoch [106] ist in Bild 2.8 zu schen.
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Bild 2.8: Charakteristisches Spannungs-Dehnungsdiagramm nach Macherauch und Zoch
(Typ I) [106].

Das o-e-Diagramm ldsst sich in die Bereiche der elastischen Verformung der plastischen
Verformung einteilen. Die elastische Verformung ist durch den linearen Zusammenhang
zwischen Spannung und Léngung gekennzeichnet. Die elastische Léngung ist auflerdem
reversibel. Eingezeichnet ist der Elastizitdtsmodul (E-Modul), welcher die elastische

Deformation nach dem Hookeschen Gesetz beschreibt,

=17 (2.66)
€e

Auf den Bereich elastischer Dehnung folgt der Bereich plastischer Dehnung. In diesem Bereich
findet irreversible Verformung statt. Der Ubergang wird als Streckgrenze bezeichnet. Wenn die
Streckgrenze nicht eindeutig definierbar ist, wird oft stattdessen die 0,2 %-Dehngrenze (o,0.2)
angegeben. Im Bereich plastischer Deformation schniirt die Probe typischerweise ein, somit
wird die Querschnittsfliche verringert. Die Zugspannung wird im Rahmen eines Zugversuchs
auch als Normalspannung oder technische Spannung bezeichnet und bezieht sich auf die
Querschnittsfliche bei Versuchsbeginn Sy. Diese unterscheidet sich von der wahren Spannung
ow, bei der die tatsédchliche Querschnittsfliche Sy als Divisor genutzt wird. Die wahrend eines

Zugversuchs verrichtete Arbeit kann aus dem o-e-Diagramm als Fldche unter der Kurve
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abgelesen werden. Sie ist somit als Integral ausgedriickt:
Wy = /o*e. (2.67)

Die Arbeit ist dann volumetrisch auf den Koérper bezogen und besitzt die Einheit J/m?3.
Typischerweise ist die Arbeit im elastischen Bereich klein im Vergleich zum plastischen

Bereich. Die Arbeit im plastischen Bereich wird mit W}, v bezeichnet.

Brucharten

Als Bruch wird die schlagartige Trennung eines urspriinglich ganzen Korpers bezeichnet [107].
Weiterfithrende Informationen zum Thema Bruchmechanik finden sich u.A. bei Gross und
Seelig [108]. Der Bruch eines Materials ist immer die Folge von Risswachstum iiber eine
zusammenhéngende Fléche. Risse, die sich langsam im Material ausbreiten (weniger als
1mm/s), werden als subkritisch bezeichnet, wihrend hohe Ausbreitungsgeschwindigkeiten (ca.
600m/s) als schnell bezeichnet werden. Die Experimente der vorliegenden Arbeit, die durch
mechanische Briiche versagten, waren durch Risswachstum gepréigt, welches ausreichend

schnell war, dass es mit den diagnostischen Methoden nicht aufgelést werden konnte.

In dieser Arbeit wird daher nur auf makroskopische Bruchphidnomene eingegangen, d.h.
Aspekte wie Risswachstum werden nicht weiter betrachtet. Je nachdem wann ein Bruch
stattfindet, werden verschiedene Brucharten unterschieden [108]. Bricht ein Material nach
elastischer Verformung, so wird dies als Sprodbruch bezeichnet. In der Bruchmechanik wird
auch von Sprodbruchmechanik oder linearer Bruchmechanik gesprochen. Dies liegt daran, dass
die Deformation bis zum Bruch elastisch und somit linear und reversibel ist. Findet ein Bruch
erst nach einer signifikanten plastischen Verformung statt, wird dies als Verformungsbruch
bezeichnet. Diese Art des Bruchs kann noch unterteilt werden in elastisch-plastische
Bruchmechanik und viskose oder Kriechbruchmechanik. Beim Verformungsbruch tritt eine
signifikante plastische Deformation auf, die mit einer Querschnittverringerung oder
Verjlingung einhergeht. Im Rahmen dieser Arbeit treten nur lineare und elastisch-plastische
Briiche auf. Dabei ist die Bruchart abhingig vom Material, der Form und Temperatur, aber

auch vom Spannungszustand sowie der Beanspruchungsgeschwindigkeit.

2.3.2 Der Einfluss thermischer Lasten

Betrachtet man den stationdren Zustand einer Materialprobe, so kann die Wérmebilanz ein
Indiz fiir Temperaturverteilung, Wéarmeverluste und Messabweichungen sein. Eine vollstdndige
Beschreibung bedarf dabei einer dreidimensionalen Analyse der Warmefliisse. Im Rahmen
dieser Arbeit wurden die dominierenden Verluste bestimmt, indem die Wéarmebilanz als
eindimensionales Problem, skizziert in Bild 2.9, vereinfacht wurde. Die Warmezufuhr gei,
erfolgt im Plasmawindkanal durch die drei, in Abschnitt 2.1 beschriebenen Modi, konvektiv,

chemisch und strahlend, wobei Strahlungswérme einen vernachléssigbar kleinen Anteil hat [59,
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rad, VS
q.cond,t Qrad,RS

Gein

Cjcond,v

Bild 2.9: Skizze der Warmebilanz eines eindimensionalen Koérpers.

109]. Wie in Abschnitt 2.2.1 erlautert, wird der konvektive und chemische Anteil in einem
Term zusammengefasst. Die Warmeabfuhr erfolgt durch zwei Hauptmethoden, Wéarmeleitung
und Wéarmestrahlung. Warmeleitung wird durch das Fourier’sche Gesetz beschrieben und ist

fiir die Temperaturverteilung entlang der Probe verantwortlich,

Geond = A—— - (2.68)

Die laterale Wérmeleitung ¢eong; wird dabei vernachléssigt, da das Warmestromdichteprofil
entlang der Probenbreite homogen ist (s. Abschnitt 4.2.2). Die vertikale Wérmeleitung ¢eond,v
fiihrt zu einer Verlustwédrme an der gekiihlten Probenhalterung. Es wird davon ausgegangen
dass diese Warmeleitung symmetrisch nach oben und unten stattfindet. Die Warmeleitung durch
den Korper, auch als transversale ¢.onq,: bezeichnet, ist fiir die Temperatur der Probenriickseite
verantwortlich. Warmestrahlung tritt dabei an allen Oberflichen auf, deshalb miissen alle Seiten
einer Probe betrachtet werden. Die abgegebene Strahlung in Abhéngigkeit der Temperatur T

wird durch das Stefan-Boltzmann Gesetz beschrieben,
Grad = 0sp € T, (2.69)

mit der Stefan-Boltzmann Konstante ogg und dem Emissionsgrad e. Die Seitenflachen sind dabei
viel kleiner als die Vorder- bzw. Riickseite, so kann die Probe als ein eindimensionales Problem

vereinfacht werden, s. Bild 2.9.

Es kann davon ausgegangen werden, dass die transversale Wéarmeleitung der Warmestrahlung
der Riickseite ¢,qq rs entspricht. Daraus ergibt sich die Warmebilanz, auf der Probenvorderseite

zZu:

Gein = Gaus (2'70)
= (jrad,VS + (jcond,v + (jcond,t + QCond,l ) (271)
= C_?Tad,VS + QCond,v + QTad,RS . (272)
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Die konvektive Warmestromdichte in die Wand entspricht der Warmestrahlung der Vorder-
und Riickseite und der Warmeleitung in vertikaler Richtung. Die Materialeigenschaften A und
€ sind bekannt und in Abschnitt 3.3 erlautert. Somit ist es ausreichend, die Temperatur der
Vorderseite und der Riickseite zu messen, um die Wéarmebilanz der Probe, bei Annahme eines

eindimensionalen Problems, aufzustellen.

Wirmeausdehnung

Die thermische Expansion, auch Warmeausdehnung, bezeichnet die temperaturabhiangige
Geometriednderung eines Mediums. In einer eindimensionalen Betrachtung wird die thermische

Ausdehnung durch den Lingenausdehnungskoeffizienten « beschrieben,

Z—; =al, (2.73)
mit der Korperlange L und der Langenédnderung aufgrund der Temperaturdnderung dL/dT. In
den meisten Féllen wird der Léngenausdehnungskoeffizient als Konstante angenommen; die
Wiérmeausdehnung ist dadurch linear. Vor allem bei hohen Temperaturen oder grofien
Temperaturdnderungen weichen diese Annahmen weit von der Realitdt ab. Daher werden die
temperaturabhidngigen Warmeausdehnungskoeffizienten fiir die genutzten Materialien

verwendet, diese werden in Abschnitt 3.3 erlautert.

Die Lange eines Stabs in Abhéngigkeit von der Temperatur kann iiber die Integralgleichung,

T

L(T) = L(Ty) exp ( / a(T)dT) : (2.74)
To

dargestellt werden. Fiir die Messungen in dieser Arbeit wurde ein simples, numerisches Modell

entwickelt. Dieses erlaubt den Vergleich der Warmeausdehnung mit der gemessenen Dehnung,

beispielhaft dargestellt in Bild 2.10.

Der rdumliche Temperaturgradient wird erfasst und es wird angenommen, dass die Lidngung im
Vergleich zur Gesamtldnge klein ist. Die Probe wird in vertikale Abschnitte unterteilt, wobei
in jedem Abschnitt ein Temperaturgradient vorliegt. Fiir jeden Abschnitt wird der Mittelwert
der Temperatur ermittelt. Fiir jeden gewédhlten Streckenabschnitt und die jeweilige mittlere
Temperatur wird die Lidngung nach Gleichung (2.74) ermittelt. Diese Léngendnderungen in
jedem Abschnitt ergeben aufsummiert die Gesamtlangendnderung der Probe. Fiir verschiedene
Momentaufnahmen wird so die Warmeausdehnung zeitlich aufgelost berechnet. Diese Methode

erlaubt die Eingabe verschiedener lokal aufgeloster Temperaturmessungen wie Thermografie.

Thermisch-Mechanische Interaktion

Im Rahmen von Zugversuchen treten insbesondere zwei thermisch-mechanische Effekte auf.

Der thermoelastische Effekt beschreibt, dass sich Korper im Rahmen einer elastischen

29



30

2 Theorie

2 i T T T T I T T T T I T T T T T T T T T T T ]
|  —— Gemessen ]
L Wirmeausdehnung i
15+ —
£ L i
£ L i
9 10 .
3 - -
c

_GC) - -
a - Probenbewegung E
05 \ N

i Bruch 1

O _I 1 1 1 I 1 1 1 1 I 1 1 11 I 11 1 1 I 1 1 1 I_

—20 -10 0 10 20 30

Testzeit, s

Bild 2.10: Vergleich der gemessenen Dehnung mit der berechneten Wéarmeausdehnung.

Dehnung abkithlen [110]. Dieser Effekt entspricht dem inversen Verhalten der

Wiérmeausdehnung und kann formuliert werden als:

AT = -2 TAc, (2.75)
P Cp

Dieser Effekt wird vor allem zum beriihrungslosen Messen von Spannungen verwendet. Misst
man die Temperaturverteilung eines Bauteils in Ruhe, z. B. mit einer Warmebildkamera und
beansprucht man es dann, kann man aus der lokalen Temperaturanderung auf die lokalen
Spannungen schlieffen. Die gemessenen Temperaturdnderung sind sehr gering und liegen im
Bereich von 5mK/MPa bis 10mK/MPa. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden
maximale Lasten von 50MPa aufgebracht. Dies entspricht im idealisierten Fall einer
Temperaturdnderung von 0,5K was im Rahmen der Messungenauigkeit der verwendeten

Instrumente liegt.

Ein weiterer Effekt ist der Energieverlust beim plastischen Verformen, auch als Thermoplastizitéat
bekannt [111]. So wird ein Teil der in dem Material verrichteten Arbeit in Form von Wirme
umgesetzt. Das Verhéltnis der volumetrischen Warmestromdichte zur volumetrischen Leistung
(s. Gleichung (2.67)) ist dann:

qv pCp T
By = = . (2.76)
W- ~—~
P,V wenn adiabat *P o dé

Dabei ist 3, das Thermoplastizitatsverhéltnis, dieses liegt zwischen 0 und 1. In der Literatur

werden {iblicherweise Werte zwischen 0,8 und 1,0 angegeben [112]. Umgeformt nach der



2.3 Grundlagen der Materialwissenschaften

Temperaturdnderung ergibt sich
J, o dé

B pcp Bp .

Aus dem Spannungs- und Dehnungsverlauf wird die volumetrische Arbeit bestimmt. Mit den

(2.77)

Literaturwerten der Materialparameter wird daraus dann die Temperaturzunahme der Probe

durch Thermoplastizitiat ermittelt.

2.3.3 Der Einfluss chemischer Reaktionen

Oxidation bezeichnet den Teil einer chemischen Reaktion, bei der ein Teilchen ein Elektron
abgibt. Der Stoff, der dabei die Elektronen aufnimmt, wird als Oxidationsmittel bezeichnet.
Diese unterscheiden sich je nach Prozess, die Bezeichnung Oxidation geht auf Sauerstoff zuriick,
aber auch Stickstoff, Schwefel oder Halogene sind typische Oxidationsmittel. Im Rahmen der
vorliegenden Arbeit kommen ausschliefilich Reaktionen des Sauerstoffs aus der Luft mit Metallen
vor. Daher wird der Begriff Oxidation fiir diese Reaktion genutzt, die Reaktionsprodukte sind
dann Oxide.

Verschiedene Teilprozesse spielen bei Oxidationen eine Rolle, diese sind [113]:

e Phasengrenzreaktionen wie die Chemisorption des Gases oder die Bewegung des Metalls

aus der festen Phase,
« Diffusion und Transport von Kationen, Anionen und Elektronen durch die Abbrandschicht,
o Transportkoeffizienten in der Raumladungsschicht,
e Thermodynamische Stabilitdt der Abbrandschicht,
o Gitterstruktur des Abbrands und der darunterliegenden Metallschicht.

Von den verschiedenen Prozessen dominiert einer die Reaktionsrate, was den
geschwindigkeitsbestimmenden Schritt darstellt. Die Prozesse selbst sind temperatur- und
druckabhéngig, diese Parameter bestimmen also, welcher Prozess bei gegebener Temperatur
und Druck die Reaktionskinetik dominiert. Anderungen der Reaktionskinetik durch weitere

Luftbestandteile wie Wasser werden in dieser Arbeit nicht behandelt.

Fast alle Metalle bilden bei Raumtemperatur diinne Oxidschichten aus. Oftmals passivieren
diese Oxidschichten die Oberfliche, da diese Schicht nicht mit dem Sauerstoff reagiert und fiir
diesen undurchldssig ist. Bei erhohten Temperaturen nimmt nicht nur die
Reaktionsgeschwindigkeit der Oxidation zu, sondern auch die Sauerstoffdiffusion durch die
Oxidschicht. So wird Sauerstoff in das Material gefithrt und kann an der
Oxid-Metall-Phasengrenze zu fortschreitender Oxidation fithren. Bei Metallen ist die Dicke
einer Oxidschicht an Luft temperaturabhéngig, was zu optischer Interferenz fiihrt. Die
Verfarbung der Oberfliche wird auch als Anlassfarbe bezeichnet. Speziell bei dicken

Oxidschichten ist die Haftung zwischen Oxid und Grundmaterial elementar, bei schlechter
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Haftung konnen die Oxide von der Oberfliche abgetragen werden. Das abfallende Material
wird als Abbrand oder Zunder bezeichnet. Da das darunterliegende Substrat meist weiter

oxidiert, kann der so entstehende Materialverlust zum Versagen eines Bauteils fiithren.

Die Haftung  zwischen Oxid und Grundmaterial wird oft mit dem
Pilling-Bedworth-Verhéltnis (PBV) beschrieben [114]. Dieses ist definiert als das molare

Volumenverhaltnis zwischen einem Oxid und dem Basismetall,

‘/OXid

PBV = ,
1 VMetall

(2.78)

mit dem molaren Volumen V und der Anzahl an Metallatomen in der Summenformel des Oxids
n. Je nach Wert des PBV, verhélt sich die Oxidschicht unterschiedlich:

« PBV <1 Das Oxid erfahrt Zugspannungen, reiffit auf und gibt darunterliegendes Material
frei. Es besteht keine schiitzende Wirkung.

« 1>PBV>2 Es bildet sich eine passivierende Oxidschicht, die gut am Grundmaterial
haftet.

« PBV>2 Die Oxidschicht erfahrt Druckspannungen, platzt vom darunter liegenden Metall
ab und gibt dieses frei. Es besteht keine passivierende Wirkung.

Neuere Untersuchungen zur Oxidation zeigen, dass kein direkter Zusammenhang zwischen dem
PBV und den Spannungen besteht [115-117]. Auflerdem sind die Annahmen von Pilling und
Bedworth nur giiltig, wenn die Oxidation durch die Diffusion von Sauerstoffionen getrieben
ist [118]. Wird das Wachstum durch die Diffusion von Metallionen getrieben, so wéchst die
Oxidschicht an der Oxid-Luft Grenze. Da die Oxidschicht in den freien Raum wéchst, entstehen
keine Spannungen durch das Oxidwachstum. Dennoch ist der Ansatz wertvoll, um verschiedene
Oxidschichten zu kategorisieren. Die PBV Werte verschiedener Oxide zu ihren reinen Metallen

sind in Tabelle 2.2 gegeben.

Fiir metallische Legierungen muss Gleichung (2.78) fiir die jeweilige Legierung angepasst
werden. Xu und Gao [118] haben zwei Gleichungen formuliert, je nachdem ob die Oxidation
die Gefiigestruktur &dndert oder Diffusion den Massenverlust ausgleichen kann. Im Rahmen
dieser Arbeit wurde davon ausgegangen, dass das Gefiige durch Diffusion unveréndert bleibt.
Das PBV errechnet sich daher als:

Moxida pMetan

PBV = .
1 Myetall Poxid

(2.79)

Im Rahmen dieser Arbeit ist die Oxidation von metallischen Werkstoffen in Plasmastrémungen
von Bedeutung. Das heifle Plasma besteht nicht nur aus molekularem, sondern auch atomarem
Sauerstoff, der chemisch deutlich aggressiver wirkt. Die hohen Werkstofftemperaturen
begiinstigen die Oxidation der Oberfliche [116]. Die Kristallstruktur der Oxide und
Grundmetalle hat keinen groflen Einfluss auf die Haftung der Oxide. Lediglich bei
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Metall Oxid PBV

Aluminium Al,O3 1,29
Chrom Cro0O3 2,00
Eisen FeO 1,69
Eisen FesO4 2,10
Eisen FesO3 2,14
Titan TiO 1,21
Titan Ti,O3 1,51
Titan TiOy 1,77
Vanadium VO 1,37
Vanadium V503 1,81
Vanadium  VOgy 2,25
Vanadium V505 3,25

Tabelle 2.2: Pilling Bedworth Verhiltnis von Oxiden zu den reinen Metallen.

Metalldiffusion getriebener Oxidation kann Epitaxie zu gerichtetem Wachstum und
verbesserter Haftung des Oxids fithren [119].

Eine einfache Methode zur Berechnung von Oxidationsprozessen ist eine chemische
Gleichgewichtsanalyse. Systeme streben immer zu einem Zustand maximaler Entropie (zweiter
Hauptsatz der Thermodynamik), in diesem laufen Hin- und Riickreaktionen gleich schnell ab,
dabei verdndert sich das System makroskopisch nicht mehr. Da die Standardbildungsenthalpie
der meisten Reaktionen bekannt ist, kann der Gleichgewichtszustand meist berechnet werden.
Als Softwaretool eignet sich das CEA System der NASA [120]. CEA Analysen wurden fiir die
jeweils verwendeten Materialien durchgefithrt. Die Ergebnisse hierzu sind in Abschnitt 3.3

dargestellt.
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3 Versuchsaufbau

3.1 Plasmawindkanal PWK4

Zur experimentellen Erforschung des Wiedereintritts stehen am Institut fiir Raumfahrtsysteme
der Universitdt Stuttgart mehrere Bodentestanlagen zur Verfiigung. Diese basieren auf der
Entwicklung von elektrischen Antrieben fur die Raumfahrt [6]. Betreibt man diese Antriebe
mit einem der Umgebungsluft entsprechenden Gasgemisch, so kann man die Energiezufuhr
nutzen, um den Plasmazustand beim Wiedereintritt nachzubilden, daher die Bezeichnung
Plasmawindkanal. Dabei unterschieden sich die Anlagen nach Bauart und Form der
Energiezufuhr. Eine allgemeine Ubersicht der verfiigharen Anlagen sowie der gemeinsam
genutzten Infrastruktur, der Leistungsversorgung sowie der Vakuumanlage ist in Loehle
etal. [121] beschrieben.

Die Experimente dieser Arbeit wurden im Plasmawindkanal PWK4 durchgefiihrt, welcher in
Bild 3.1 zu sehen ist. Die Anlage besteht aus einem 4m langen Vakuumtank mit einem
Durchmesser von 2m. Der Tank ist an einem Ende an die zentrale Vakuumanlage
angeschlossen. Diese regelt den Tankdruck zwischen Minimaldruck (ca. 10Pa), bis maximal

500 hPa im Betrieb. Bisher wurden Bedingungen mit Totaldriicken zwischen 180Pa bis

Bild 3.1: Plasmawindkanal PWK4.
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26 500 Pa charakterisiert. Entlang des Tanks, an der Seite und oben, sind bewegliche
Fensterflansche angebracht. Es wurden Instrumente auf beiden Seiten des Tanks und durch
den Tankdeckel auf die Proben ausgerichtet, schematisch dargestellt in Bild 3.2. Verschiedene
Fensterarten stehen zur Verfiigung, um die Transmission fiir verschiedene optische
Diagnostiken zu optimieren, dies ist bei den jeweiligen Instrumenten in Abschnitt 3.2
beschrieben. Der Flansch auf der Oberseite des Tanks wurde vollstdndig durch den

mechanischen Aufbau eingenommen. Dies ist in Abschnitt 3.4 beschrieben.

Pyrometer

Fotogrammetrie S N
TCRP

Plasmagenerator
RB3

Fotogrammetrie
TCRP

Echelle

Thermographie

Video

Bild 3.2: Schematische Darstellung der Diagnostiken am Plasmawindkanal PWK4; blau:
visuell, griin: spektral, orange: thermal.

In der Mitte des Tanks (s. Bild 3.1) ist der bewegliche Tisch zu sehen, dieser ermoglicht
Bewegungen in allen Translationsrichtungen sowie die Drehung um die vertikale Achse. Im
Tankdeckel ist das thermische Lichtbogentriebwerk RB3 [91] eingebaut, ein Schnittbild von
diesem ist in Bild 3.3 zu sehen. Der Generator besteht aus 3 Hauptelementen. Die zylindrische
Kathode besteht aus 2% thoriertem Wolfram, die klassisch gefertigte Diise, sowie die additiv

gefertigte Brennkammer bestehen beide aus Kupfer. Im Betrieb ziindet ein Lichtbogen
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Bild 3.3: Der thermische Plasmagenerator RB3.

zwischen der Kathode und der Brennkammer, die als Anode angeschlossen ist. Eine Spule um
die Brennkammer erzeugt ein axiales Magnetfeld, welches eine Kraft auf den Lichtbogen
induziert. Dies fithrt zu einer kiinstlichen Langung des Bogens und somit zu einer héheren
elektrischen Leistung, die in das Triebwerk eingekoppelt wird. Das Fremdmagnetfeld der Spule
fiihrt auflerdem dazu, dass der Lichtbogen schraubenférmig rotiert. Dies soll verhindern, dass
sich der Bogen an einem Ansatzpunkt festsetzt, da dies zu einer erhOhten Erosion und
Beschiddigung des Generators fithren wiirde. Der Generator kann mit verschiedenen
Gasgemischen betrieben werden, im Rahmen dieser Arbeit wurde Luft simuliert. Da Sauerstoff
im Bereich des Lichtbogens zu hohen Erosionsraten von Anode und Kathode fiihren wiirde,
wird im Bereich der Kathode nur Stickstoff zugefithrt. Der zur Nachbildung des korrekten
Sauerstoff-Stickstoff-Verhéltnisses noétige Sauerstoff wird im  zylindrischen Teil der
Brennkammer, vor dem Diisenhals, zugefiihrt. Die konvergent-divergente Diise beschleunigt die
Plasmastromung auf Uberschall (bis ca. Ma = 4,5). Dabei wurden Geschwindigkeiten bis
Voo = 6500m/s [122] gemessen.

Der Plasmagenerator wird geziindet, indem eine Bedingung in der Brennkammer geschaffen
wird, die fiir eine minimale Durchschlagspannung nach dem Paschen-Gesetz sorgt. Die
Hochstromanlage wird stromgeregelt betrieben, als Ziindstrom werden 400 A vorgegeben und
die Spannung bis zu einem Maximalwert (1000V) erhoht. Sobald der Lichtbogen zwischen
Kathode und Anode quasi-stationdr ist, kann der Betriebspunkt des Plasmawindkanals
eingestellt werden. Dieser ist definiert durch den Bogenstrom I, den Magnetspulenstrom Ipag,
den Tankdruck p., (oft auch als Umgebungsdruck bezeichnet), sowie den Gasmassenstrom
Tges und dessen Zusammensetzung. Die Betriebsspannung U stellt sich infolge der Gasart und
-menge, des Bogenstroms, des Kathodenabstands (174,8 mm, gemessenen vom Diisenausgang)
und des Magnetspulenstroms ein und ist ein wichtiger Parameter, um die Wiederholprazision

des Systems zu iiberwachen.
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3.2 Messtechnik

In diesem Abschnitt werden zwei verschiedene Arten der Messtechnik erldutert. Zum einen die
Verfahren zur Stromungscharaktersisierung, die in Abschnitte 3.2.1 und 3.2.2 erldutert werden.
Zum anderen befassen sich Abschnitte 3.2.3 bis 3.2.5 mit den Messtechniken die zur

Charakterisierung der Materialversuche verwendet wurden, wie in Bild 3.2 dargestellt.

3.2.1 Stationidre Wirmestromdichtemessung

Wie in Abschnitt 2.2 beschrieben, ist die Warmestromdichte die notwendige Grofie, um das
korrekte Materialverhalten unter thermochemischer Last nachzubilden. Auflerdem lésst sich
mit der Wéarmestromdichte auf eine bekannte Probengeometrie und dem Totaldruck mit
Gleichung (2.40) die lokale massenspezifische Enthalpie berechnen. Diese ist einer der
Duplikationsparameter der Stanton-Ahnlichkeit, wie in Abschnitt 2.2.4 beschrieben.
Warmestromdichtemessungen sind in ihrer Natur immer intrusive Messungen, bei denen die
Stromung gestort wird. Stationdre Wéarmestromdichtemessungen zeichnen sich dadurch aus,
dass die Temperaturverteilung im Sensor einen zeitlich konstanten Wert erreicht. Sonden, die

Wiérmestromdichte messen, werden auch als Kalorimeter bezeichnet.

Der Totaldruck und die Warmestromdichte auf einen Kérper mit bekanntem effektivem Radius
Reg wird experimentell bestimmt. Beide Grofien konnen in einem Versuch mit Doppelkopfsonden
vermessen werden. Eine Schnittzeichnung einer am IRS entwickelten [122] und verwendeten

Sonde ist in Bild 3.4 dargestellt.

Kiihlwasser- Wasserkiihlung der Sonde Sondenkopf
leitungen Pt100 Thermometer Sondenkern Pitotdruck

Messkopf

-‘\-/‘_-“

¢ .

Referenzflache
14mm
N

/\/_
/\/_
Sondenkopf /PEEK Einsatz I:.M SondenfuB

Bild 3.4: Schnittzeichnung der kalorimetrischen Wérmestromdichtesonde nach Laux [122].

Die Sondengeometrie mit 50 mm Durchmesser, flacher Vorderseite und einem Kantenradius
von 11,5mm, weist dabei tiber der Vorderseite eine konstante Warmestromdichte auf [123].
Diese Geometrie wird deshalb héufig fiir Materialversuche verwendet [124] und als ESA
Standardgeometrie bezeichnet. Der effektive Radius dieser Probe ist dabei 57,5mm, wie in
Abschnitt 2.2.2 beschrieben.
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Eine Seite der Sonde wird genutzt, um den Totaldruck zu messen. Dabei wirken sowohl der
lokale statische, als auch der dynamische Druck auf die Offnung, ein Schlauch am Sondenfufl
fiihrt zu einer kapazitiven Druckmessdose!. Die andere Seite beinhaltet den Einsatz zur
Wiérmestromdichtemessung, bestehend aus einem thermisch isolierten Messkopf aus Kupfer,
der von Wasser durchstromt wird [125]. Durch die konstante Warmestromdichte auf der
Vorderseite stellt sich nach einer gewissen Zeit eine konstante Kiihlung auf der Riickseite ein.
In diesem stationdren Zustand sind die Wéarmestromdichte auf der Vorderseite und die
Kiihlung auf der Riickseite im Gleichgewicht. Dadurch kann dann der Kiihlwidrmestrom
bestimmt und damit die Oberflichenwarmestromdichte ermittelt werden. Die Temperaturen
im Zu- und Ablauf der Kiihlung des Sondeneinsatzes werden mithilfe von Pt100
Widerstandsthermometern gemessen. Die Wéarmestromdichte ergibt sich dann zu

e, AT

¢=—"T— (3.1)
mit dem Wassermassenfluss®> 7, der spezifischen Wirmekapazitit ¢p und der
Temperaturdifferenz AT iiber die Referenzfliche A. Am Institut fiir Raumfahrtsysteme stehen
kalorimetrische Sonden nur in axialsymmetrischer Bauweise zur Verfiigung. Da die Fertigung
von kalorimetrischen Sonden komplex und zeitintensiv ist, wurden weitere Methoden
untersucht, um die Warmestromdichte auf die Probengeometrie, die in dieser Arbeit verwendet

wird, zu bestimmen.

3.2.2 Instationdre Wirmestromdichtemessung

Stationdre Methoden bend6tigen inhérent einen stationéren Zustand und sind daher immer trage
Systeme. Dies ist insbesondere bei sehr groflen Warmelasten kritisch, da die notwendige Messzeit
die Lebensdauer des Systems tibersteigen kann. Schnellere Messungen basieren auf instationéren

Wirmestromdichtemessungen, auf Basis der eindimensionalen Warmeleitungsgleichung,

or X T

AR 2 (3.2)

Je nach angewandter Methode und Geometrie des Sensors muss Gleichung (3.2) unterschiedlich

betrachtet werden, um nach der Oberflichenwéirmestromdichte zu 16sen.

Diinnwandmethode

Zum einen kann die Warmestromdichte mit der Diinnwandmethode, im Englischen als slug
calorimeter  [126] bezeichnet, berechnet werden. Die Messung basiert auf der
Temperaturzunahme eines isolierten Korpers als Folge eines Warmeeintrags. In die

eindimensionale Wirmeleitungsgleichung (3.2) werden dabei die folgenden Randbedingungen

'MKS - Baratron 626C
2Siemens - Sitrans FM MAG 1100 und 5000
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eingesetzt: Zu Beginn des Versuchs ist der Korper im thermischen Gleichgewicht bei einer
Temperatur Tp. Bei Versuchsbeginn wird auf die Vorderseite (z = 0) eine konstante
Wirmestromdichte (go) aufgeprégt. An der Riickwand (z = [) wird keine Wérme zu- oder
abgefiihrt, die Wand ist adiabat.

T(x,t<0)=Tp, (3.3)
| o
q(0,t >0)=qgo = )\% = konst. , (3.4)
) o1
q(l,t) = )\&E =0. (3.5)

Das idealisierte eindimensionale Modell des Diinnwandkalorimeters ist in Bild 3.5a dargestellt.

Fo=Xt/(pc, P

| |||||||I|||I|||I|||
0.8 \ )
| |
| 1 0.7
z=0 z=1
0.54
N 0.4 .
g <
0.3 g
=
s
+’ 0.2 ':I,
q0
N I
=
0.1
—
—
— 0.01
0
-IIIIIIIIIIIIIIIIIII-
0 02 04 06 08 1
T(0,1) T(1,t) X/l -
(a) Eindimensionales Modell (b) Dimensionsloses Temperaturprofil

Bild 3.5: Idealisiertes Modell und dimensionsloses Temperaturprofil eines
Dunnwandkalorimeters.

Mit den Randbedingungen ergibt sich eine Losung [126] der eindimensionalen

Wirmeleitungsgleichung (3.2) zu

_ do Gl (1 1/2\* = 21 T 9 9
T(x,t)—To+pCplt+)\<3+2<l> —l—ﬂnz:ancos(mrl>exp<—n7rFo> .
(

3.6)
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Die Fourier-Zahl ist Fo = Mt/(pcyl?), das Verhiltnis von geleiteter zu gespeicherter
Wirme [105]. Die Temperaturverteilung eines Korpers ist dimensionslos nach Gleichung (3.6)
in Bild 3.5b aufgetragen. Mit der Zeit wéchst die Fourier-Zahl an, dadurch konvergiert die

Reihe in Gleichung (3.6) rasch gegen null. Ab einer minimalen Einstellzeit t,,;, vereinfacht sich

ot dol 1(95)2 z 1
T (z,t) = T, DELZ(Z) 242, '
(x,t) O+pcpl+ 3 (2 i l+3 (3.7)

die Gleichung zu

Der erste Term drickt die Anfangstemperatur aus, der zweite Term beschreibt die
Temperaturerh6hung, die sich in einem idealen, unendlich diinnen Kérper darstellt. Der dritte
Term stellt die endliche Warmeleitung iiber den realen Korper dar. Die Gleichung wird nun

nach der Zeit abgeleitet:

aT o
ot pepl’ (38)
_ AT
do=pCp l?t ) (3.9)
cpm AT
= —— 1
A At (3.10)

Fiir einen Korper mit endlicher Ausdehnung kann der Term (p ) in Gleichung (3.9) mit der
Masse m und der Referenzfliche A ersetzt werden. Vergleicht man Gleichung (3.10) mit
Gleichung (3.1) sieht man, dass die Gleichungen einander entsprechen. Der Unterschied liegt
darin, dass die Stoffparameter des Einsatzes genutzt werden, statt denen des Kiihlwassers. Die
Zeit, die notwendig ist, um ein definiertes Verhéltnis der gemessenen zur wahren
Wirmestromdichte (Gmess/Gwahr) 2zu erreichen, wird nach der ASTM-Norm E457 [127] als

minimale Messzeit definiert. Diese ldsst sich in der Zeit oder der Fourier-Zahl ausdriicken:

12 2 1 2
Gwahr Gwahr

Ublicherweise werden gemessene Wirmestromdichten von 99% des Eingangssignals erwartet.
Die Fourier-Zahl ist dann Fogg = 0,54, rot dargestellt in Bild 3.5b. Dies entspricht bei der im
Rahmen dieser Arbeit entworfenen Kupfersonde (Bild 3.7) einer Messzeit von 199 = 0,22s. Die
maximale Messzeit ist durch die Warmeleitung in lateraler Richtung limitiert. Wird Warme
aus dem Einsatz herausgeleitet, so fiihrt diese nicht zu einer Erwdrmung des Materials und
wird entsprechend nicht als Oberflichenwidrmestromdichte interpretiert. Nach der ASTM-Norm
darf die maximal abflieBende Wérmestromdichte 5% des Messwerts nicht iiberschreiten [127].
Im Rahmen dieser Arbeit wurde die Abkiihlung nach Ende des Versuchs gemessen, was als
erste Abschitzung der Warmeverluste gesehen werden kann. Dabei wurden maximal 3% der
Oberflaichenwiarmestromdichte gemessen, die Sonde ist also ein verlédssliches Messinstrument.
Eine Abschatzung der Messabweichung der Methode ist in Anhang A gegeben, die maximale

Unsicherheit unter Vernachlissigung von Wairmeverlusten ist mit 4% vergleichbar zu
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bestehenden Systemen [128]. Im Plasmawindkanal kann durch die Stromung eine systematische
Abweichung durch die Aufheizung seitlicher Flachen hinzukommen [129]. Aufgrund dieser
Effekte werden typischerweise Messunsicherheiten von 20 % bis 30 % angegeben [126].

Non-Integer System Identification

Eine Methode zur instationdren, transienten Wairmestromdichtemessung ist die NISI
(Non-Integer ~ System  Identification) ~Methode®  [130-132]. Bei dieser wird die
Temperaturantwort eines Systems auf eine Oberflichenwadrmestromdichte bestimmt. Damit
kann die Impulsantwort des Systems gefunden werden, die das System komplett
beschreibt [133]. Misst man das Temperatursignal, das aus einem unbekannten
Waérmestromdichteverlauf — resultiert, kann man mithilfe der Impulsantwort die
Waérmestromdichte aus dem  Temperaturverlauf bestimmen. Die eindimensionale
Wirmeleitungsgleichung (s. Gleichung (3.2)) wird mit der Laplace Transformation [134]
umgeformt. Wie bei der Diinnwandmethode befindet sich der Koérper vor Versuchsbeginn in
einem isothermen Zustand mit der Temperatur Ty. Die Randbedingungen sind eine beliebige
Wérmestromdichte an der Vorderseite ¢(¢) und eine adiabate Riickwand. Die Losungen fiir
andere Randbedingungen an der Riickseite (z.B. eine semi-infinite Wand) fiihren zu einer
ahnlichen Form [135].

T(x,t <0)="1Tp, (3.12)
g(z,t <0)=0 (3.13)
q(0,t > 0) =q(t), (3.14)

q(l,t) = AZ—T (3.15)

Die Losung der eindimensionalen Wéarmeleitungsgleichungen (Gleichung (3.2)) im Laplace-Raum

T(x,s) = M\[exp( \/?> o(s), (3.16)

mit der transformierten Oberflaichenwérmestromdichte ¢(s) und der transformierten

ist dann:

Temperatur T'(z,s), s ist hierbei der Frequenzraumparameter. Die genaue Transformation,
Losung und Riicktransformation geht {iber den Rahmen dieser Arbeit hinaus. Diese sind im
Detail bei Gardarein etal. [136] und Loehle [135] dargestellt. Die NIST Gleichung, mit welcher
der Zusammenhang zwischen der Temperatur an der Messstelle und der

Oberflachenwérmestromdichte modelliert wird, ist schlussendlich:

Z an D"?T(t) Z B D™ (3.17)

n=0

3Fiir die wertvolle Zusammenarbeit bei Kalibrierung und Auswertung bedanke ich mich bei F. Hufgard und
C. Diirnhofer.
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wobei der Operator D™? die rationale zeitliche Ableitung der Ordnung n/2 darstellt. Die
Modellparameter c,, 5, enthalten sowohl die thermophysikalischen Eigenschaften des Systems,
als auch die Position des Temperatursensors [130, 137]. Obgleich die exakte Losung eine
unendliche Summe ergeben wiirde, kann in der Praxis die Reihe nach ca. 5 Termen
abgebrochen werden [138]. Die Faktoren a,,, 3, werden durch eine Kalibrierung mit einem
bekannten Warmestromdichteverlauf bestimmt. Der gesamte Ablauf der Kalibrierung und

Messung ist schematisch in Bild 3.6 dargestellt.

Go,ep(t) T (t)
Tw(t) n IA Gm,0(t)
I Identifikation > Berechnung 1A > Inversion —>
do, k(1) Bn
Messung

Bild 3.6: Warmestromdichtemessung nach der NISI-Methode
IA: Impulsantwort, EP: Einheitspuls.

Im Identifikationsschritt wird der Sensor einer bekannten Warmestromdichte (qox(t))
ausgesetzt und das Temperatursignal (Tj(t)) aufgezeichnet. Die Faktoren «,,, 3, werden dann
mit der Methode der kleinsten Quadrate gefunden. Aus diesen wird die Impulsantwort (IA) des
Systems bestimmt, indem ein numerischer Einheitspuls (¢o zp(t)) auf das System gegeben
wird. Die Impulsantwort charakterisiert das System vollstdndig [133] und wird fir alle
Messungen verwendet. Dazu wird eine beliebige Temperaturkurve (7),,(t)) mit der
Impulsantwort verrechnet, um die zugrunde liegende Warmestromdichte (¢, 0(t)) zu erhalten.
Die experimentelle Messung von Temperatursignalen ausreichender Giite gestaltet sich als
duflerst schwierig. Da das inverse Wérmeleitungsproblem ein schlecht gestelltes Problem
darstellt, wird Rauschen im Eingangssignal so stark auf das Ausgangssignal verstirkt, dass
eine physikalische Deutung erschwert oder nicht moglich ist. Mittels mathematischer
Regularisierung wird das schlecht gestellte Problem der Inversion in ein gut gestelltes
tiberfithrt [139]. Im Rahmen dieser Arbeit wird das System durch die Methode der zukiinftigen
Zeitschritte regularisiert [137].

Der Vorteil der NISI-Methode ist, dass die genauen Eigenschaften des Sensorsystems wie die
Position der Temperaturmessung, sowie Materialeigenschaften wie Wéarmeleitfahigkeit nicht
bekannt sein miissen. Das System muss lediglich linear und =zeitinvariant sein und die
Referenzwarmestromdichte beim Kalibrieren (gox(t)) muss bekannt sein. Im Rahmen einer
geringen Temperaturabhingigkeit der thermophysikalischen Eigenschaften ist die Linearitdt
des Systems gegeben. Anzumerken ist, dass jede Kalibrierung nur fiir das betreffende
Sensorsystem giltig ist. Ein neuer Sensor oder eine Verdnderung eines Bestehenden erfordern

jeweils eine erneute Kalibrierung.
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In der Arbeitsgruppe HEFDiG werden NISI Sensoren vor einem Infrarotlaser? bei einer
Wellenlédnge von 910nm kalibriert. Eine Variation von Laserpulsen unterschiedlicher Lénge
und Intensitdt wird zur Bestimmung der Impulsantwort genutzt. Eine Rekonstruktion der
Referenzwirmestromdichte ermdglicht eine Abschétzung der Giite der Kalibrierung. Parameter
wie die Pulsdauer, -intensitét, Schrittweite der Regularisierung und Zeitschrittweite konnen auf
das System abgestimmt werden, um die Genauigkeit des Systems zu verbessern. Die Messung
der vollkatalytischen Warmestromdichte im Plasmawindkanal wird {iblicherweise mit
Kupferoberflichen durchgefiihrt, so auch bei NISI Sensoren. Der spektrale Absorptionsgrad der
Sensoroberfliche (stark oxidiertes Kupfer) wird aus Literaturwerten [140, 141] zu 0,55

iibernommen, um die absolute Kalibrierung vorzunehmen.

Stab-Kombisonde

Um die Wéarmestromdichte auf Rund- und Flachstidbe zu messen, wurde eine neue Sonde
entwickelt. Dabei wird der gleiche Aufbau fiir beide Formen verwendet, eine Schnittzeichnung
des Rundstabs ist in Bild 3.7 dargestellt.

Der Messeinsatz besteht aus einem Kupferzylinder,
in welchem ein Thermoelement eingesetzt ist.
Der thermische Kontakt und die mechanische Stabilitét
werden durch Lot verbessert. Der Messeinsatz

Rundstab
/

wird durch einen PEEK Isolator gehalten und von

NN

der restlichen Sonde thermisch isoliert. Der Deckel auf

der Riickseite verhindert, dass das Plasma von hinten Riickseite
auf den Einsatz trifft. Das Mantelthermoelement wird PEEK lIsolator
nach unten aus der Probe herausgefiihrt. Die Bauweise /Thermoelement

ermoglicht die Messung der Warmestromdichte mithilfe

von zwei unabhingigen, instationdren Methoden.

Einerseits wird die Sonde als Diinnwandkalorimeter Messeinsatz

betrachtet. Die Warmekapazitdt des Einsatzes, /
des Thermoelements und des Lots wurde aus der Masse '
und Literaturwerten berechnet [142-144]. Andererseits
kann der Messeinsatz mit der NISI-Methode

kalibriert und eine Messung ausgewertet werden.

Referenzflache
il
NS AN

Der Vorteil besteht darin, dass die Eingangsgrofien

und damit Methoden voneinander unabhéngig
Bild 3.7: Schnittzeichnung der

sind. Wird zusatzlich zu der Pulsfolge eine konstante Stabwirmestromdichtesonde.

Wiérmestromdichte mit dem Laser aufgebracht, kann
die gemessene Warmestromdichte aus den beiden Methoden verglichen werden. Wahrend die

thermophysikalsichen Eigenschaften von Kupfer aus der Literatur bekannt sind, haben andere

4Laserline - LDM 500-100
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Materialien deutlich gréffere Unsicherheiten. Diese Referenzmethode kann also genutzt werden,
um die dargestellten Methoden zu vergleichen. Da der Absorptionsgrad von Kupfer die grofite
Fehlerquelle der NISI-Methode darstellt, wurde die Messung mit der Diinnwandmethode
genutzt, um die Referenzwirmestromdichte beim Kalibrieren zu bestimmen. Dadurch kann die
Messabweichung von 17% auf ca. 4% gesenkt werden. Die NISI-Methode erfasst dabei
Wirmeleitungseffekte in das Material. Der Wérmeeintrag durch Undichtigkeiten (s. Driver
etal. [129]) beeinflussen beide Methoden gleichermafien, daher wird eine Messunsicherheit von

30 % angenommen.

Diese Messmethode erlaubt die transiente Messung der Wérmestromdichte im
Plasmawindkanal. Die simple Fertigung dieser Sonde erlaubt in Zukunft die Herstellung von
dhnlichen Sonden in beliebiger Form und aus beliebigen Materialien. So kann der Einfluss der
Wiérmestromdichtereduktion in Folge der wunterschiedlichen katalytischen FEigenschaften
ermittelt werden (s. Abschnitt 3.3.4).

3.2.3 Optische Emissionsspektroskopie

Unter optischer Emissionsspektroskopie werden verschiedene Methoden zusammengefasst, bei
denen das Eigenleuchten eines Mediums spektral aufgeteilt und detektiert wird. Im Rahmen
dieser Arbeit wird das Eigenleuchten des Plasmas (s. Abschnitt 2.1) eingefangen und nach der
Wellenlédnge aufgeteilt. Dazu werden dispersive Prismen und Gitter eingesetzt. Die
Intensitatsverteilung {iber der Wellenldnge wird dabei als Spektrum bezeichnet. In dieser
Arbeit kamen zwei emissionsspektroskopische Verfahren zum Einsatz, um unterschiedliche
Plasmaeigenschaften zu vermessen. Zum einen wurde die Plasmageschwindigkeit mit einem
Fabry-Pérot-Interferometer bestimmt. Detailliertere Beschreibungen des Verfahrens finden sich

bei Vaughan [145], der Aufbau wurde von Zander et al. [146] ibernommen.

Zum anderen wurden breitbandige Emissionsspektren mit einem Echelle Spektrometer
aufgezeichnet. Die Strahlung des Plasmas im Staupunkt wird mit einer 50 mm Durchmesser
Quarzglaslinse in einem Linsenrohr eingefangen und auf eine Glasfaserbuchse fokussiert. Ein
davorgeschaltetes Filterrad erlaubt verschiedene Filter, um Wellenldngenbereiche selektiv
abzuschwichen. Um die Planck-Strahlung von Hochtemperaturmaterialien abzuschwichen,
wurde ein Schott KG2 Filter verwendet. Eine 50 pum Glasfaser leitet das Licht weiter zum
eigentlichen Spektrometer. In der Arbeitsgruppe HEFDiG wird ein Spektrometer vom Typ
Aryelle 150 der Firma LTB Lasertechnik Berlin verwendet, mit einer Rolera EMC2D Kamera
von Teledyne @QImaging. Das Spektrometer selbst arbeitet mit dem namensgebenden
Echellegitteraufbau, dargestellt in Bild 3.8.

Das eintreffende Licht wird mit einem Spiegelaufbau umgelenkt und parallelisiert. Das
parallele Licht trifft auf das eigentliche Echellegitter. Dieses dispersive Gitter ist fiir hohe
Beugungsordnungen optimiert, typischerweise ist der Blaze-Winkel zwischen 60° und 75°. Das

Licht wird zuerst in lateraler Richtung aufgeteilt, dadurch fallen die Wellenldngen
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Eintrittsspalt
| Umlenkspiegel

Echellegitter

Uberlagerte Ordnungen

Prisma

Kollimatorspiegel

Kamera
Resultierendes Spektrum
/\ N Ordnung n+1 Ordnung n
Ordnung n+1 Ordnung n-1
&
Detektorspiegel Ordnung n G _/\ /\

S —

\ 0 " Ordnung n-1 | — Wellenlange

Bild 3.8: Schematischer Aufbau eines Echelle Spektrometer.

verschiedener Brechungsordnungen iibereinander. Bei dem hier verwendeten Spektrometer
werden die Ordnungen 27 bis 93 genutzt. Die verschiedenen iiberlagerten Ordnungen werden
mit einem weiteren, orthogonal dazu angeordneten Prisma (quer-dispersives Prisma)
voneinander getrennt und mit einem weiteren Spiegel auf die Bildebene der Kamera fokussiert.
Auf dem Kamerasensor werden die verschiedenen Ordnungen vertikal iibereinander abgebildet.
Horizontal bildet jede Ordnung ein Wellenldngenintervall ab [147]. Die unterschiedlichen
Ordnungen werden beim Auslesen des Bildsensors zu einem kontinuierlichen Spektrum
zusammengestellt, um Wellenldngen von 250 nm bis 880 nm aufzuzeichnen. Bei der Auslegung
des Spektrometers wird darauf geachtet, dass die sich angrenzenden Ordnungen iiberschneiden,
um ein kontinuierliches Spektrum zu garantieren. Die wellenldngenabhéngige Dispersion und
die Aufnahme verschiedener Ordnungen fiihrt zu einer graduellen Abnahme der spektralen
Auflésung. Im unteren Wellenlédngenbereich betragt diese 42 pm/px bis 143 pm/px im oberen
Bereich. Durch die hohen Ordnungen wird die Lichtintensitiat abgeschwécht. Um lange
Belichtungszeiten zu vermeiden, wird eine Kamera mit lichtverstirkendem EMCCD Sensor
verwendet. Die herstellereigene Software Sophi liest den Kamerasensor aus und verarbeitet die
Ordnungen zum resultierenden Spektrum. Das Ergebnis ist in zwei Vektoren gespeichert, zum
einen die Wellenlénge und zum anderen die zugehorige Intensitét. Der Vorteil des Systems ist
die Moglichkeit ein kontinuierliches Spektrum iiber einen sehr grofien Wellenldngenbereich mit
hoher Auflésung mit einer einzigen Aufnahme aufzunehmen. Der Verstarkungsfaktor (gain)
wird angepasst, um einerseits das Rauschen zu minimieren, andererseits die Belichtungszeiten

kurz zu halten.

Eine korrekte Messung erfordert zwei Kalibrierungen, zuerst wird die Wellenlange, danach die
Intensitit kalibriert. Die Wellenléngenkalibrierung wird durchgefiihrt, indem Licht bekannter
Wellenldngen, hier eine Quecksilber-Argon-Lampe, aufgenommen wird. Softwareseitige
Parameter werden iterativ eingestellt, um die Wellenldnge iiber einen weiten Spektralbereich

korrekt zu messen. Diese Kalibrierung ist zeitlich robust und wird in unregelméfligen
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Bild 3.9: Ubersicht iiber die notwendigen Schritte zur Kalibrierung des Echelle Spektrometer.

Abstédnden durchgefiihrt. Eine Intensitédtskalibrierung wird fiir jeden Versuch durchgefiihrt. Die
einzelnen Schritte sind in Bild 3.9 dargestellt.

Fir die bekannte breitbandige Strahlungsquelle, hier eine

Ulbrichtkugel®, an der Messposition im Tank platziert. Das Spektrum der Lampe ist in

Kalibrierung wird eine
Bild 3.9a dargestellt. Dieses Spektrum wird durch alle im Versuch verwendeten Optiken und
Fenster aufgenommen und zeitlich normiert, dies ist in Bild 3.9b dargestellt. Man erkennt hier
deutlich die einzelnen Ordnungen, jede Ordnung entspricht einem Band auf dem
Die Winkelabhingigkeit des Gitters

Intensitatsprofil iiber die Ordnung hinweg. Die gemessene Kurve wird mit einem Filter mit

Kamerasensor. und des Sensors ergeben ein

gleitendem Durchschnitt {iber eine Breite von 51 Elementen geglattet, um das Rauschen des
Die bekannte Strahldichte der Kalibrierlampe wird durch die

aufgenommene Intensitit geteilt, wodurch man einen wellenléingenabhéngigen Kalibrierfaktor

Systems zu dampfen.

erhélt. Dieser Faktor wird nun mit einem aufgenommenen Spektrum (Bild 3.9¢) multipliziert

5@Gigahertz Optics - BN0102
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und man erhélt das kalibrierte Spektrum (Bild 3.9d). Wichtig ist, die Einstellungen in Versuch
und Kalibrierung so dhnlich wie moglich zu lassen. Eine Anpassung der Belichtungszeit ist
durch die lineare Natur der Kamera moglich, groBe Anderungen kénnen durch eine Zunahme
des Dunkelstroms jedoch zu Abweichungen fiihren. Eine Anderung von nicht beriicksichtigten
Parametern wie der Kameraverstarkung oder des optischen Pfades mit anderen Fenstern oder

Filtern macht eine erneute Kalibrierung notwendig.

Eine unzureichende Wellenléngenkalibrierung oder

eine Verdnderung des optischen Eingangs fiihrt

zu einer Anderung der projizierten Spektren auf

0.4 C Sauerstoff Triplett

C Fehlerhafte Daten dem Kamerachip. Dadurch koénnen die Daten
031 falschlicherweise einer daneben liegenden Ordnung
02: zugewiesen werden. Dies unterscheidet sich vom

Ubersprechen, auch als crosstalk bezeichnet,
Stickstoff Triplett

Spektrale Strahldichte, w.E.

01k Fehlerhafte Daten bei dem die Ladung daneben liegende Pixel
C N L& beeinflusst und ein fehlerhaftes Signal erzeugt.
C. A bAoA M s a
0. B e L Da nur vorverarbeitete Daten gespeichert werden,
740 760 780 800

Wellenlznge, nm gibt es keine Moglichkeit, einen solchen Fehler

zu eliminieren. Da solche Fehler auflerdem
Bild 3.10: Beispiel der fehlerhaften Daten

softwareseiti efiltert werden, treten sie nur
in den Spektren. & 8

bei starken Linien auf. Im Rahmen dieser
Versuchskampagne ist ein solcher crosstalk Fehler
aufgetreten und wurde spét entdeckt. Der Effekt trat nur bei Wellenldngen oberhalb von 550 nm
auf. Durch die Uberlagerung verschiedener Ordnungen wird eine Intensitétskalibrierung oberhalb

dieser Wellenléinge unmoglich und die fehlerhaften Daten miissen gefiltert werden.

Der Ausschnitt eines FEchellespektrums einer Staupunktsstromung vor einer gekiihlten
Kupfersonde im Wellenlangebereich 730 nm bis 810nm ist in Bild 3.10 dargestellt. Hier sind
die markanten Spektrallinien des Luftplasmas zu sehen, das Sauerstofftriplett bei 777 nm und
die Stickstofflinien bei 742nm bis 747 nm. Die fehlerhaften Daten sind dabei bei 804 nm, dies
entspricht dem Sauerstofftriplett 777 nm sowie im Bereich 765nm bis 775 nm, welche zu den
Stickstofflinien bei 742nm bis 747nm passen. Spektren, die diesen Fehler aufweisen, sind im
Kapitel 5 mit willkiirlichen statt physikalischen Einheiten beschriftet. Zusétzlich wurde ein
Problem in der Kalibrierung festgestellt. Da eine Ordnung mehrere Pixelreihen umfasst,
werden diese softwareseitig aufsummiert. Falls einzelne Pixel geséttigt sind, wird dies nicht als
Sattigung des resultierenden Spektrums erkannt, da Pixel dariiber und darunter noch
empfindlich reagieren. Dieser Fehler fiithrt zu einer unzuldnglichen Kalibrierung. Ob dieser
Fehler im Rahmen dieser Arbeit aufgetreten ist, kann aus den vorhandenen Daten nicht
rekonstruiert werden. Da eine weiterfiihrende Auswertung der Messdaten somit nicht moglich

ist, wird nur auf den relativen Verlauf der Linienintensitit eingegangen.
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3.2.4 Fotogrammetrie

Fotogrammetrie oder Bildmessung bezeichnet eine Reihe verschiedener Verfahren, um aus
Fotografien die Lage, Form und Grofle eines aufgenommenen Objekts zu bestimmen [148].
Nimmt man mit einer Kamera ein Bild auf, so wird ein Objekt auf dem Kamerasensor
abgebildet. Dabei entspricht jeder Bildpunkt einem Objektpunkt. Mit einem bekannten Objekt
und ausreichend vielen Aufnahmen aus unterschiedlichen Winkeln lassen sich die Position und
Ausrichtung der Kamera (duflere Orientierung) und die Abbildungsgeometrie, z.B. die
Brennweite (innere Orientierung) bestimmen. Die Tiefeninformation lésst sich nur bei
bekannten Koérpern implizit ermitteln. Bildet man ein bekanntes Objekt mit zwei oder mehr
Kameras unter einem Winkel zueinander ab, kann die Position und Orientierung der jeweiligen
Kameras zum Objekt und damit die Ausrichtung der Kameras zueinander, bestimmt werden.
Fiir ein unbekanntes Objekt kann nun jeder Bildpunkt einer Kamera durch einen Vektor im
Raum beschrieben werden. Ein gesuchter Objektpunkt liegt im dreidimensionalen Raum nun
dort, wo sich die Projektionsvektoren zweier Abbildungen des Objektpunkts kreuzen. Hierzu
miissen in zwei oder mehr Bildern die Bildpunkte einander zugeordnet werden, die denselben
Objektpunkt zeigen. Voraussetzung ist, dass der Objektpunkt in beiden Kameras abgebildet
wird, was von der Probenform und dem Sichtwinkel abhidngt. Die Zuordnung der Bildpunkte
wird in der Bildverarbeitung als Korrespondenzproblem bezeichnet. Im Rahmen der
vorliegenden Arbeit wird dichte Bildzuordnung (dense-image-matching) angewandt, bei dem
fiir jedes Pixel in einer Kamera die entsprechende Position in der zweiten Kamera gesucht
wird. Nachteil ist das hohere Rauschen, jedoch erhéht sich die Anzahl an Bildpunkten und
dadurch die Auflésung.

In der Arbeitsgruppe HEFDiG wird Stereofotogrammetrie angewandt [149, 150] und
kontinuierlich weiterentwickelt® [99, 151]. Das zu untersuchende Objekt wird zeitgleich von
zwei  Kameras aus  unterschiedlichen  Blickwinkeln  fotografiert.  Dafiir = stehen

T mit 150mm  bis  600mm  Telezoom  Objektiven®  und

Spiegelreflexkameras
2-fach-Telekonvertern® zur Verfiigung. Fiir besonders helle Proben wurden Neutraldichtefilter
mit einer optischen Dichte von 0,9 verwendet. Fiir die experimentelle Kampagne dieser Arbeit
wurde eine Auflosung von 4320x6480 gewéhlt, bei einer Bildwiederholrate von 1Hz erlaubt
dies eine maximale Testzeit von ca. 10 min. Im Falle einer idealen Kamera ist die maximale
Auflésung, basierend auf Brennweite, Objektabstand und Sensorauflésung bei 23,7 pm/px in
lateraler Richtung und 19,5 pm/px in vertikaler Richtung. Der Unterschied liegt dabei an dem
Winkel zwischen Kamera und Probe (ca. 80°). Dies bedingt auch die ideale Tiefenauflosung
welche bei 28, 3um/px liegt. Optische Verzerrungen durch die Linsen und Fenster verringern
die Auflésung. Messungen dazu wurden mit einer Lochblende von 10pm Durchmesser und

einer griinen LED durchgefithrt [152]. Damit wurde die Punktspreizfunktion des optischen

SFiir die wertvolle Zusammenarbeit bei Kalibrierung und Auswertung bedanke ich mich bei F. Grigat.
"Canon - EOS 5DsR

8Sigma - 150-600mm F5-6,3 DG OS HSM | Contemporary

9Sigma - TC-2001
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Systems gemessen, die innere Beugungsscheibe wurde zu einem Radius von 6 px bestimmt. Das
Rayleigh-Kriterium [153] besagt, dass sich zwei Objekte unterscheiden lassen, wenn sie um den
Radius der Beugungsscheibe auseinander abgebildet werden. Damit liegt die reelle laterale
Auflésung bei 6 px x 23,7 pm/px = 142,5 pm. Die reelle vertikale Auflosung betrégt 117 um, die
Tiefenauflosung 170 pm.

Der Aufbau ist schematisch in Bild 3.11 dargestellt. Die Kameras wurden ca. 2,5m von der
Probe entfernt positioniert, dies entspricht der minimalen Objektdistanz bei einer Brennweite
von 880mm. Die Kameras werden durch gewinkelte Fenster ausgerichtet, dies minimiert
Reflexionen und Verzerrungen, die durch ein Verschieben der Fenster (z.B. beim Evakuieren)
auftreten konnen. Beide Kameras werden zeitsynchron iiber kabelgebundene Ausléser von

einem Funktionsgenerator'® gesteuert.

Bild 3.11: Schematischer Aufbau des Fotogrammetriesystems, Blickachsen der Kameras sind
gestrichelt dargestellt.

Der Ablauf einer Messung ist in Bild 3.12 zu sehen. Die Aufnahme der Bilder erfolgt im

Windkanal sowohl fiir die Kalibrierung als auch die Messung.

1. Experiment. Zuerst wird eine dreidimensionale Kalibrierplatte in unterschiedlichen
rdumlichen Ausrichtungen fotografiert. Darauthin wird das zu untersuchende Objekt in
die  Messposition gebracht und von beiden Kameras erfasst. In den
Plasmawindkanalversuchen wird hier der Versuch durchgefiihrt, bei dem sich das Objekt

dynamisch veréndert.

0Rigol - DG5072
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Experiment
PWK
Kalibrierbilder Messbilder
markante Punktel
A A Y
Metashape innere, auBere SURE Punktwolke: Cloudcompare Geometrie
Kalibrierung Rezession
Messung Auswertung

Bild 3.12: Bestimmung der Probengeometrie mit dem Fotogrammetriesystem.

2. Kalibrierung. Die Kalibrierbilder werden in der Agisoft Metashape Software verarbeitet.
Dadurch werden die Parameter der &ufleren sowie der inneren Kalibrierung bestimmt.
Wird die Kameraposition konstant gehalten und stattdessen der Zielkérper bewegt, muss
dieser nicht bekannt sein. Durch Feature-Matching werden kontrastreiche, markante Stellen
in beiden Bildern erkannt und einander zugeordnet. Daraus wird die innere und &uflere

Orientierung der Kamera bestimmt.

3. Messung. Aufgenommene Messbilder werden in Paaren verarbeitet, die
Kalibrierparameter werden als Input eingelesen. Durch die bekannte Orientierung kann
einem charakteristischen Merkmal in einem Bild eine Strahlenreihe zugeordnet werden.
Mittels dense-matching werden korrespondierende Bildpunkte einander zugeordnet. Die
ermittelten Positionen im Raum werden als 3D-Punkte gespeichert. Dafiir wird die
Software nFrames SURE [154] verwendet. Das Ergebnis ist eine Punktwolke der
gefundenen Oberflichenpunkte. Elemente, die nur in einem Bild sichtbar sind oder frei

definierbare Filterkriterien verletzen, werden dabei aussortiert.

4. Positionsauswertung. Fiir die Auswertung der Punktwolken wird CloudCompare
verwendet. Die Punktwolken jeder Messung werden dazu in ein gemeinsames
Referenzsystem gelegt. Aus dem zeitlichen Verlauf kénnen Deformation, Rezession und

Oberflachenverdnderungen analysiert werden.

Bild 3.13 zeigt die Rekonstruktion eines Bildpaares nach einem Zugversuch dieser Arbeit und

die rekonstruierte Punktwolke mit Tiefeninformation als farbige Skala.
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Tiefenposition, mm

1,00

Bild 3.13: Rekonstruktionsbeispiel der Fotogrammetrie. Links bzw. rechts die genutzten
Probenbilder, mittig die rekonstruierte Punktwolke mit der Tiefenposition in
Stromungsrichtung.

3.2.5 Temperaturmessung

Die Temperatur beeinflusst die optischen FEigenschaften, die spektrale Signatur und die
mechanischen Eigenschaften der Materialien. Daher werden verschiedene Verfahren angewandt,
um die Probentemperatur zeitlich und rdumlich aufgelést zu messen. Neben intrusiven
Verfahren (Thermoelemente in den Proben) wurden vor allem nicht-intrusive optische
Verfahren verwendet. Je nach Temperaturbereich und Material kamen dabei verschiedene

Messtechniken zum Einsatz.

Pyrometrie und Thermografie

Unter dem  Begriff Pyrometer werden Temperaturmessungen auf Basis von
Strahlungsmessungen zusammengefasst. Dazu wird Strahlung mit einem optischen Aufbau auf
eine Fotodiode gelenkt und der daraus entstehende Fotostrom gemessen. Dies lédsst sich der
Oberflichentemperatur eindeutig zuordnen [155]. Der Fotostrom ist dabei von der spektralen
Empfindlichkeit, dem Transmissionsgrad der Optiken 7, Emissionsgrad ¢ und spektralen
Strahldichte des Ziels Ly im betrachteten Wellenldngenintervall abhingig. Pyrometer werden
an Korpern mit bekannten Eigenschaften kalibriert. Der Erstarrungspunkt von Gold wird als
typischer Kalibrierpunkt von Pyrometern [156] genutzt. Fiir eine kontinuierliche Kalibrierung
werden meist Schwarzkorperstrahler verwendet. Dabei konnen konstante Werte des optischen
Pfades, des Detektors und geometrische Begebenheiten in einem Kalibrierfaktor K vereinigt

werden. Die Temperaturmessung erfolgt dann nach der Sakuma Gleichung [157, 158]:

C2

Ameff - In (% + 1) '

Trad = (3.18)

Diese Strahlungstemperatur muss dann noch mit dem Emissionsgrad des Koérpers korrigiert
werden, um die Kérpertemperatur zu bestimmen. Der Aufbau des eingesetzten Pyrometers'! ist
in Bild 3.14 skizziert.

HKE-Technologie GmbH - Linearpyrometer LP3
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Filterrader
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Bild 3.14: Schematischer Aufbau des Pyrometers LP3.

Das Objektiv bildet das Objekt auf eine interne Bildebene ab. Diese wird durch eine
Sucheroptik beobachtet, um den Messpunkt einzustellen und zu fokussieren. Die Bildebene
besitzt eine Feldblende, welche den zentralen Bildausschnitt in eine Kollimatorlinse leitet.
Dieses Licht wird durch zwei Filterrdder und eine weitere Blende geleitet. Daraufhin trifft es
auf einen Silizium-Detektor. Dieser nutzt sowohl den &ufBeren [159], als auch den inneren
fotoelektrischen Effekt, wodurch ein Messstrom erzeugt wird, der linear von der auftreffenden
Strahlung abhéngt, daher die Bezeichnung Linearpyrometer (LP3). Die Fotodiode und der
Analog-Digital Wandler sind in einem temperaturstabilisierten Gehéuse untergebracht.
Dadurch werden Verunreinigung in Form von Wasserdampf sowie temperaturabhéngige
Sensitivitdtsunterschiede vermieden. Das Filterrad erlaubt die Auswahl eines schmalbandigen
Messbereichs, der nicht durch die Plasmastréomung oder das Material gestort wird, sowie
Neutraldichtefilter, um hohere Temperaturen messen zu kénnen. Der Aufbau erlaubt lediglich
eine Punktmessung, denn der Fotostrom wird flir den gesamten Messpunkt integral
ausgewertet. Die Optiken ergeben bei einem typischen Abstand zur Probe von 1m bis 2m
einen Messpunkt von ca. 4 mm Durchmesser. Die Optiken sind fiir den gesamten Messbereich
durchléssig. Normale BK-7 oder Quarzglas Fenster haben in diesem Wellenldngenbereich eine
hohe Transmission (ca. 0,92). Der Temperaturbereich des Pyrometers umfasst 950K bis
3800K, das Pyrometer ist gegen Referenzinstrumente der Physikalisch-Technischen

Bundesanstalt kalibriert.

Thermografiekameras funktionieren nach demselben Prinzip, heutige Systeme verfiigen iiber
eine Sensormatrix im Fokuspunkt eines optischen Aufbaus. Die Optiken und der Detektor
selbst sind fiir die Messung in einem festgelegten Wellenléngenbereich, meist im infraroten,
optimiert. Jeder Pixel funktioniert als selbststdndiges Pyrometer und misst die Strahlung des
abgebildeten Objektpunkts. Fiir eine genaue Temperaturmessung muss ein Objekt mindestens
3x3 Pixel ausleuchten, so kann sichergestellt werden, dass mindestens ein Pixel vom Objekt

komplett ausgefiillt wird. Zwei verschiedene Kameras stehen am IRS zur Verfiigung. Eine
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12 mit  Siliziumdetektor misst in einem schmalbandigen

nahinfrarot Thermografiekamera
Wellenldngenbereich bei einer effektiven Wellenldnge von 960 nm. Dies ist sehr nah an einem
der Interferenzfilter des Pyrometer bei 958 nm, so koénnen dieselben Fenster und dieselbe
Emissivitdt fiir beide Instrumente verwendet werden. Der Temperaturbereich der Kamera ist
mit 900 K bis 3300 K vergleichbar zum Pyrometer. Die maximale Auflésung des Systems
betragt 640x480 Pixel und wird mit einer 75mm Optik verwendet. Die lokale Auflésung

betrdgt 0,23 mm /px.

Als weitere Kamera steht die breitbandige Ferninfrarotkamera'3

zur Verfiigung. Der
Messbereich zwischen 7.,5pm bis 10,5um erlaubt dabei eine Messung bei niedrigeren
Temperaturen (250K bis 1000 K), die Bestimmung eines Emissionsgrads ist jedoch durch den
groflen Wellenléngenbereich erschwert. Der Messbereich erschwert auBlerdem die Wahl eines
geeigneten Fensters, eine homogene Transmission ist hier wichtig. Im Falle einer inhomogenen
Transmission wiirde ein quasi-temperaturabhingiger Transmissionsgrad entstehen. Als Fenster
wurde einkristallines Germanium gewéahlt, mit einer homogenen Transmission (0,47) im
Wellenlédngenbereich 2 um bis 14 pm bei Raumtemperatur [140]. Der niedrige Transmissiongrad
erhoht dabei die Unsicherheit der Temperaturmessung, da der Einfluss von Reflexionen am
Fenster steigt. Die maximale Auflésung des Systems betriagt 640x512 Pixel und wird mit einer

50 mm Optik verwendet. Die lokale Auflésung betriagt 0,7 mm/px.

Hochaufgeloste Zwei-Farben-Pyrometrie

Zwei-Farben-Pyrometrie basiert auf der Gegebenheit, dass das Intensitédtsverhéltnis zweier
bekannter Spektralbereiche aus dem Planckschen Strahlungsgesetz eindeutig bestimmt werden
kann. Bei nah beieinanderliegenden Spektralbereichen &ndert sich der spektrale Emissionsgrad
nur gering, dadurch ist das Verfahren wellenlangenunabhéingig. Die hochaufgeltste
Zwei-Farben-Pyrometrie (TCRP) basiert auf der Methode der Oberflachentemperaturmessung
nach Zander etal. [160]. Im Rahmen dieser Arbeit wurden die Bilder der
Fotogrammetriemessungen verwendet und mit dieser Methode ausgewertet. Aus den Rohdaten
kann der Helligkeitswert der einzelnen Pixel ausgelesen werden. Diese Pixelwerte werden mit
der bekannten Bayer-Matrix [161] in die Werte des roten, blauen und griinen Farbkanals
geteilt. Die wellenldngenabhéngige Quanteneffizienz zweier vergleichbarer Kameramodelle
wurde von Martisek und Druckmiillerova [162] untersucht. Eine Reproduktion davon ist in
Bild 3.15a dargestellt.

Die Kameras werden an einem Schwarzkorperstrahler [163] am Institut fir Raumfahrtsysteme
kalibriert. Somit kann die spektrale Absorption der Objektive, Telekonverter und Fenster sowie
der Bayer-Filter direkt in der Kalibrierung erfasst werden. Die Kalibrierquelle besteht aus
einem widerstandsbeheizten Grafitstab in einer inerten Argonatmosphére. Der Aufbau

ermoglicht stabile Temperaturen bis 3000 K, diese wird mit dem LP3 Pyrometer referenziert.

21 ,umaSense - Mikron MCS640-HD
BBFLIR - A6751sc SLS
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(a) Pixel Quanteneffizienz iiber die Wellenldnge (b) Spektraler Emissionsgrad von A316 und
von zwei Canon Kameras nach Martisek und TiAl6V4 bei Raumtemperatur [140].

Druckmiillerova [162].

Bild 3.15: Vergleich der Quanteneffizienz der Pixel mit dem spektralen Emissionsgrad fiir die
hochaufgeloste Zwei-Farben-Pyrometrie.

Im Rahmen der Kalibrierung wird das eindeutige Verhéltnis der drei Farbkanile fiir jede
4-Pixel Zelle bestimmt. Die notwendige Mindesttemperatur ist dabei so definiert, dass
mindestens zwei Farbkanéle ein vom Rauschen unterscheidbares Signal sehen miissen, dies ist
bei ca. 1000 K der Fall. Zur Auswertung kénnen entweder der Quotient von zwei frei wiahlbaren
oder das Verhiltnis aller drei Farbkanile verwendet werden, je nach Temperaturbereich und
Signalstdrke. Da die Rohbilder der Kameras verwendet werden und jede Zelle der
Bayer-Matrix einen Temperaturwert ergibt, wird eine effektive Auflésung von 12 Megapixel im
TCRP Modus erreicht. Die kleinsten darstellbaren Objekte sind dabei 50 pm grof3, weit kleiner
als kommerzielle Thermografiekameras. Das integrale Verhéiltnis der einzelnen Farbkanile
bedeutet, dass der zu messende Korper im sichtbaren Licht (400nm bis 700nm) ein grauer
Strahler mit spektral konstantem Emissionsgrad sein muss. Der Emissionsgrad fiir Edelstahl
A316 und TiAl6V4 ist in Bild 3.15b dargestellt. Fiir diese Legierungen trifft die Annahme

eines grauen Korpers gut zu.

Planck Strahlung

Zur Temperaturmessung werden auflerdem die Spektraldaten des FKEchelle Spektrometers
verwendet, eine detaillierte Beschreibung des Systems ist in Abschnitt 3.2.3 zu finden. Schliefit
der Sichtwinkel der Optik die Probenoberfliche ein, so sieht das Spektrometer zuséitzlich zur
Gasstrahlung, die Warmestrahlung der Probe im Bereich 250nm bis 880nm. Aus dem
Planckschen Strahlungsgesetz [164] ist die spektrale Strahldichte eines schwarzen Strahlers,

2hc? 1

N exp (AI?J;:T) 1

Ly(A\,T) = (3.19)
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Bild 3.16: Normierte Planckstrahlung bei verschiedenen Temperaturen.

Der normierte Intensitdtsverlauf eines schwarzen Strahlers ist fiir den Wellenldngenbereich
300nm bis 900nm und fiir verschiedene Temperaturen in Bild 3.16 aufgetragen. An diesen
eindeutigen Verlauf wird das Hintergrundsignal eines Spektrums angenéhert. Dazu werden die
Spektraldaten mit einem Medianfilter gegldattet, um den Einfluss der Spektrallinien zu
minimieren. Dieses Signal wird normiert und der Verlauf an Gleichung (3.19) angeglichen,
hierfir wird die Methode der kleinsten Quadrate angewandt. Der gemessene
Wellenlédngenbereich erlaubt eine ausreichende Anpassung an die Kurvenform. Die notwendige
Mindesttemperatur setzt voraus, dass der Verlauf als auch die Intensitdt ausreichend stark
sind, um von dem Rauschen unterscheidbar zu sein, dies ist bei ca. 1400 K der Fall. Da die
Form und nicht der Absolutwert angeglichen wird, ist es nicht notwendig, den spektralen
Emissionsgrad zu kennen. Jedoch wird angenommen, dass der zu messende Korper einem
grauen Strahler mit spektral konstantem Emissionsgrad dhnelt. Wie in Bild 3.15b dargestellt,

ist dies fiir die verwendeten Legierungen eine zutreffende Annahme.

3.3 Proben und Materialien

Als Datenbasis zur Materialauswahl wurde das Raumfahrzeug ATV der ESA verwendet.
Bild 3.17 zeigt die Werkstoffe, die in der Primérstruktur von ATV verwendet wurden [165,
166]. Die Strukturelemente bestehen dabei nahezu vollstandig aus metallischen Werkstoffen.
Dies ist typisch fiir Raumfahrtstrukturen im allgemeinen. Weiterhin werden auch
Faserverbundmaterialien verwendet, diese werden in der vorliegenden Arbeit nicht betrachtet.

Die anisotropen Materialeigenschaften dieser Werkstoffe erschweren sowohl die Lasteinleitung
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Bild 3.17: Legierungen der priméren Komponenten von ATV nach Lips et al. [165].

als auch die Charakterisierung der Materialien. Ferner wurde Wert darauf gelegt, dass die
Ergebnisse dieser Arbeit mit der Literatur vergleichbar sind [40, 167, 168].

3.3.1 Aluminiumlegierungen

In der Raumfahrt werden Aluminiumlegierungen vielseitig verwendet. Sowohl in tragenden
Strukturen mit geringen Lasten (z.B. Stringer-Spant-Konstruktionen) als auch in bedruckten
Tanks werden verschiedene Legierungen verwendet. Weitere Informationen zur Anwendung,
Herstellung und Eigenschaften von Aluminiumlegierungen finden sich bei Ostermann [169].
Fir die vorliegende Arbeit wurden die Aluminiumlegierungen EN-AW-6060 und EN-AW-7075
untersucht, im weiteren Verlauf werden diese Bezeichnungen mit Al-6060 und Al-7075
abgekiirzt. Beide Legierungen werden in der Luft- und Raumfahrt vielseitig eingesetzt. Die
Struktur der ATV Transporter wurde zu grofien Anteilen aus diesen beiden Legierungen
gefertigt. Die chemische Zusammensetzung der Legierungen, nach DIN 573-3 [170] ist in
Tabelle 3.1 gegeben.

Diese beiden Legierungen représentieren eine Vielzahl an verwendeten Aluminiumlegierungen.
Die Legierung Al-6060 gehort zu den Aluminium-Magnesium-Silizium-Legierungen, der
6000er-Gruppe. Diese sind aushértbare Legierungen mit einem Massenanteil von weniger als
2% Magnesium und Silizium. Die Legierung Al-6060 ist dabei ein Vertreter der Gruppe mit
geringer Zugfestigkeit (100 MPa) bei hoher Duktilitat. Die Legierung EN AW-7075 gehort zu
den hochfesten Aluminiumlegierungen der 7000er-Gruppe. Die Hauptlegierungselemente sind

Zink und Magnesium. Je nach Auslagerung lassen sich bei dieser Legierung Zugfestigkeiten von
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Bezeichnung Al-6060  Al-7075
Werkstoffnummer  3.3206 3.4365

Al Bal. Bal.
Si 0,3-0,6 <04
Fe 0,1-0,3 <0,5
Cu <0,1 1,2-2,0
Mn <0,1 <0,3
Mg 0,35-0,60  2,1-2,9
Cr <0,05 0,18-0,28
Zn <0,15 5,1-6,1
Ti <0,10 <0,20
sonst. einz. <0,05 <0,05
sonst. zus. <0,15 <0,15

Tabelle 3.1: Aluminiumlegierungen mit den Legierungselementen in Massenprozent.

bis zu 500 MPa erreichen, sie neigen jedoch zu einer hohen Versprodung. Die Zugfestigkeit
dieser beiden Legierungen bilden Extrema von typisch verwendeten Legierungen. In
Wiedereintrittssimulationen werden verschiedenen Legierungen oftmals nicht unterschieden,
sondern es wird durch den niedrigen Schmelzpunkt davon ausgegangen, dass diese Materialien
beim Eintritt dhnlich schmelzen. Im Rahmen dieser Arbeit wird daher anhand dieser beiden
Legierungen untersucht, in welchem Ausmafl sich die Legierungen in ihren Versagensarten

voneinander unterscheiden.

Das Oxidations- und Korrosionsverhalten wird vor
allem durch die oberfliachliche Oxidschicht bestimmt. Zu
erwartende Oxide der Legierungen sind in Tabelle 3.2
aufgelistet. Die oberflachliche Schicht bildet sich

Legierung Oxid PBV

Al-6060  Al,Os 1,28 bei Aluminiumlegierungen innerhalb von wenigen
Al-6060  MgO 1,26 Sekunden an der Luft [169]. Die Schichtdicke ist
Al-7075 AlbOs 1,33 abhéngig von der Legierung sowie der Temperatur [171]
Al-7075 MgO 1,30 und erreicht bei den hier verwendeten Legierungen
Al-7075  ZnOs 2,67 15nm bis 75nm [172]. Bei diesen Dicken ist die Schicht

nahezu transparent im sichtbaren Licht [169]. Auflerdem

Tabelle 3.2 PBV von Oxiden der ist die Oxidschicht bei Temperaturen unterhalb von

Aluminiumlegierungen. 900 °C in einer amorphen Phase [116], dariiber in einer

kristallinen -y Phase. Zur weiteren Passivierung der
Oberflache kann die Schichtdicke durch anodisierende Oxidation oder eloxieren auf Schichtdicken
bis zu 150 pm vergroflert werden. Die Oxidschicht besteht vorrangig aus Aluminiumoxid AlyOs, je
nach Legierungselementen kénnen auch diese in der Oxidschicht eingelagert werden. Bei Al-7075
ist vor allem Magnesiumoxid MgO Hauptbestandteil der Oxidschicht [171]. Dieses beeinflusst

wiederum die chemischen, mechanischen und thermischen Eigenschaften der Oberfléche.
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Eine weitere Analyse der chemischen Prozesse wurde mit einer chemischen
Gleichgewichtsanalyse mit dem NASA-Code CFEA durchgefithrt. Da Al-6060 sehr niedrig
legiert ist, treten Verbindungen der Legierungselemente in sehr geringen Anteilen auf. Es
wurde daher auf die Darstellung dieser verzichtet und nur die temperaturabhéingigen
Verbindungen von Aluminium aufgetragen (s. Bild 3.18a). Wéahrend das Gleichgewicht bei
niedrigen Temperaturen erst zu festem, dann flissigem AlsO3 verschoben ist, treten bei
Temperaturen ab 2700 K sowohl AlO als auch Al auf.
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(c) Legierungselemente bei Al-7075

Bild 3.18: Chemische Gleichgewichtsanalyse bei 1.25kPa der Legierungselemente der
Aluminiumlegierungen Al-6060 und Al-7075. Phasen sind mit Indizes s-fest, f-fliissig
und g-gasférmig markiert.

Die temperaturabhingigen Gleichgewichtszustdnde von Al-7075 sind in den Bildern 3.18b
und 3.18c dargestellt. Dabei fillt vor allem das Spinell MgAl,O4 auf, welches das chemische
Verhalten von Magnesium unterhalb von 2300K dominiert. Daraufthin dissoziiert die
Verbindung und es treten ab 2400 K MgO und Mg auf. Dies steht im Gegensatz zu den
Untersuchungen von Raveh etal. [171], wonach MgO die oberflichliche Oxidschicht dominiert.
Reines Aluminium verhélt sich fast identisch zur Al-6060 Analyse. Durch den niedrigen
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Bild 3.19: Dampfdruckkurven von Aluminiumlegierungen nach Honig [173].

Siedepunkt liegt Zn bereits ab 600 K in gasférmiger Phase vor. Kupfer liegt in verschiedenen

Oxidationsstufen vor, bevor es ab 1500 K in gasférmiger Phase auftritt.

Eine erste Vorhersage der Zusammensetzung der Gasphase bei Plasmawindkanalversuchen kann
eine Analyse der Dampfdriicke liefern. Die Dampfdriicke der einzelnen Elemente wurden dafiir
von Honig [173] iibernommen. Eine erste Ndherung der Zusammensetzung liefert das Raoultsche
Gesetz [174]. Die temperaturabhéngigen Ergebnisse sind in Bild 3.19 dargestellt. Zusammen mit
der Gleichgewichtsanalyse sind also vor allem die Legierungselemente Mg bei beiden Legierungen
und zusétzlich Zn bei Al-7075 zu erwarten. Die hohen Temperaturen, die zur Dissoziation von
Aly03 notwendig sind, machen eine Detektion von Al und AlO im Staupunkt unwahrscheinlich,

jedoch sind diese Spezies im Nachstromgebiet zu erwarten.
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Bild 3.20: Dichte in gelb und Léngenausdehnungskoeffizient in blau fiir A1-6060 und Al-7075
nach Gref etal. [175].
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Der temperaturabhingige Ladngenausdehnungskoeffizient o der beiden Legierungen ist in
Bild 3.20 aufgetragen (nach Gref etal. [175]). Somit kann die gemessene Léngung beim
Zugversuch in die thermische Ausdehnung sowie die mechanische Léngung aufgeteilt werden,
siehe dafiir Abschnitt 2.3.2. Weitere Kennzahlen der Legierungen sind tabellarisch bei
Ostermann [169] zu finden. Spektrale Strahlungseigenschaften fiir die Auswertung der
Thermografie wurden von Touloukian und Dewitt [140] tibernommen. Der Emissionsgrad im
IR, der fur die Thermografie mit der FLIR Kamera erforderlich ist, wurde zu egoe9 = 0,09,
bzw. €7975 = 0,14 bestimmt.

3.3.2 Titanlegierung

Titanwerkstoffe sind eingehend erforscht und charakterisiert [176] und werden aufgrund der
hohen Festigkeit bei geringem Gewicht hdufig in der Raumfahrt eingesetzt. Dabei werden
bedruckte Systeme wie Tanks und Rohrleitungen oftmals aus verschiedenen Titanlegierungen
gefertigt, so auch bei ATV. Auch hochbelastete Strukturelemente wie Bolzenverbindungen
werden haufig aus Titan gefertigt, wobei auch additive Verfahren angewandt werden [177].
Titan Grade 5, auch bekannt als TiAl6V4, wurde als einzige Titanlegierung ausgewahlt. Die
chemische Zusammensetzung der Legierung nach ASTM B265 [178] ist in Tabelle 3.3 gegeben.

Bezeichnung TiAl6V4
Werkstoffnummer  3.7165

Bal
5,5-6,75
3,5-4.5
<0,30
<0,20
<0,08
<0,05
<0,015
sonst. einz. <0,10
sonst. zus. <0,40

HZQ0F <=4

Tabelle 3.3: Titanlegierungen mit den Legierungselementen in Massenprozent.

Titanlegierungen kommen in zwei grundsdtzlichen Gitterstrukturen vor, die a-Phase ist ein
hexagonales Gitter und die S5-Phase ein kubisch raumzentrierter Kristall. Die verschiedenen
Legierungselemente kénnen dabei die einzelnen Phasen stabilisieren und so die mechanischen
Eigenschaften beeinflussen. Die Legierung TiAl6V4 enthilt dabei Aluminium, welches zu den
« stabilisierenden Legierungselementen gehoért und Vanadium welches zu den  isomorph
stabilisierenden Elementen gehoért. In der Legierung TiAl6V4 kommen bei Raumtemperatur

beide Phasen vor, daher wird diese zu den a + [ Legierungen gezéhlt. Bei einer erhéhten
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Temperatur, je nach Sauerstoffgehalt zwischen 1150K bis 1280 K, geht das Material in die
p-Phase iiber, man spricht dabei von der g-Transus Temperatur T3 [179]. Dieser endotherme
Prozess dndert sowohl das optische als auch das mechanische Verhalten der Legierung, daher

ist zu erwarten, dass dieser Prozess in den Temperaturdaten sichtbar ist.

Bei Untersuchungen zum Verhalten von Titan unter Luftplasmen sind Balat-Pichelin
etal. [180, 181] zu nennen, wobei der Fokus auf dem Oxidationsverhalten, der Diffusivitat
sowie dem Emissionsgrad lag. Zu erwartende Oxide der TiAl6V4 Legierung sind in Tabelle 3.4

aufgelistet, zusammen mit den dazugehorigen PBV Werten.

Untersuchungen von Balat-Pichelin und Lucile [181]

zeigen, dass das Oxidationsverhalten durch die Bildung

von TiOs in tetragonaler Kristallform dominiert

Legiernng  Oxid ~ PBV wird. Das Oxid ist dabei hochgradig durchlissig

TiAl6V4 AlLb,Os 2,05 fir Sauerstoff, was zu weiterer Oxidation an der
TiAl6V4  TiO, 1,71 Metall-Oxid-Grenzschicht fihrt. Dies wird durch
TiAl6V4  VOy 1,54 die hohe Loslichkeit von Sauerstoff in Titan (ca.
TiAl6V4 V.05 2,31 14,5%) begiinstigt. Dabei stabilisiert Sauerstoff in

Titanlegierungen die a-Phase. Auflerdem bildet sich an

Tabelle 3.4: PBV von Oxiden der der Oxid-Metall-Grenzschicht Aluminiumoxid AlyOsg.
TiAl6V4 Legierung. Dieses Oxid ist im Falle von TiAl6V4 nur bedingt

mechanisch stabil, mit einem PBV von 2,05 fiihrt es

in hoheren Konzentrationen zum Abplatzen der Oxidschicht. Die Interaktionen zwischen den

verschiedenen Prozessen ist stark temperaturabhéingig.

Die Oberflachenfarbe von Titan kann durch elektrochemische Oxidation der Oberflache, auch
bekannt als Anodisieren, gezielt beeinflusst werden. Dabei korreliert die Schichtdicke mit der
Farbe, s. Bild 3.21.

Um das Verstdndnis uber die Reaktionsprozesse an der Oberfliche zu erweitern, wurden
Simulationen mit dem NASA-Code CFEA durchgefiihrt. Dabei wurde ein Molverhéltnis von 10:1
Luft zu Legierung gewahlt. Die Gleichgewichtszusammensetzung der Legierungsbestandteile in
Abhéngigkeit von der Temperatur sind in Bild 3.22 dargestellt. Titan liegt dabei bis 2200 K in
Form von kristallinem TiOq vor. Bis ca. 2500 K liegt es als fliissiges TiO2 und TisO~ vor, bevor
es als gasformiges TiO2, TiO und Ti dissoziiert. Bei niedrigen Temperaturen oxidiert
Aluminium in Luft zu Aluminiumoxid AlsOs, welches bei ca. 2300 K fliissig wird. Ab 2500 K
dissoziiert dieses zu AlQO, welches in gasférmiger Form vorliegt. Dieses dissoziiert wiederum zu
atomarem Al ab ca. 2650K. Vanadium durchlduft verschiedene Oxidationsstufen und
Aggregatszustinde. So schmilzt V205 bereits ab 950K bevor es sich zu gasférmigem V401q
verbindet. Weitere Oxidationsstufen sind wieder fliissig VoOy4 bevor alle Oxide (VOg2, VO) ab
1900 K gasformig vorliegen, die ab 3000K zu V dissoziieren. Eine erste Vorhersage der
Zusammensetzung der Gasphase bei Plasmawindkanalversuchen liefert eine Analyse der

Dampfdriicke. Die Dampfdriicke der einzelnen Elemente wurden dafiir von Honig [173]
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Bild 3.21: Verhiltnis der Spannung beim Anodisieren und der Dicke der Oxidschicht sowie der
Farbe bei Titan [182].
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Bild 3.22: Chemische Gleichgewichtsanalyse bei 1.25 kPa der Legierungselemente von TiAl6V4.
Phasen sind mit Indizes s-fest, f-fliissig und g-gasférmig markiert.

iibernommen und in Bild 3.23a dargestellt. Eine erste Ndherung der Zusammensetzung liefert

das Raoultsche Gesetz, die Ergebnisse davon sind in Bild 3.23b dargestellt.

Die Dampfdruckkurven der Legierung zeigen, dass Aluminium einen etwa 3 Groéfenordnungen
héheren Dampfdruck hat als Titan, mit Vanadium etwa zwei Groflenordnungen weniger.
Jedoch zeigen die Gleichgewichtsanalysen (Bild 3.22), dass Titan und Aluminium bis zu hohen
Temperaturen in gebundener Form vorliegen. Welche Elemente oder Verbindungen in der

Gasphase spektral sichtbar sind, ist also nicht eindeutig vorhersagbar.

Der temperaturabhéngige Langenausdehnungskoeflizient o der Legierungen nach Touloukian

etal. [183] ist in Bild 3.24 aufgetragen. Somit kann die gemessene Liangung beim Zugversuch in
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Honig [173].
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Bild 3.24: Langenausdehnungskoeffizient fiir TiAl6V4, Ausgleichskurve nach Touloukian
etal. [183].

die thermische Ausdehnung sowie die mechanische Langung aufgeteilt werden
(s. Abschnitt 2.3.2). Allgemeine thermophysikalische Eigenschaften wurden von Boivineau
etal. [184], Sha und Guo [179] und Murdock und McHargue [185] iibernommen. Die
Strahlungseigenschaften wurden von Touloukian und Dewitt [140] ibernommen, bei 960 nm
wurde eTialgva = 0,65 bestimmt. Dies deckt sich mit den Ergebnissen von Pagan et al. [186] fiir

dieselbe Legierung.

3.3.3 Stahllegierung

Als Stahl werden Eisenlegierungen mit geringem Kohlenstoffanteil (<2%) bezeichnet.
Edelstahl ist ein Sammelbegriff fiir besonders reine Stahllegierungen mit geringem Schwefel-
und Phosphorgehalt. Vor allem Edelstihle werden meist mit weiteren Legierungselementen
versehen, um bestimmte Werkstoffeigenschaften, wie mechanische Festigkeit oder

Korrosionsverhalten zu verbessern. Es gibt vor allem drei Einsatzzwecke in der Raumfahrt bei
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denen Stdhle zum Einsatz kommen, hochbelastete Bauteile wie der Common Berthing
Mechanism - CBM der ISS, in Kontakt mit heilen oder korrosiven Umgebungen, z.B.
Raketenbrennkammern, oder gezielt massereichen Komponenten wie Reaktionsradern.
Besonders viel Aufmerksamkeit hat das Starhsip Raketenprojekt der Firma SpaceX erhalten
bei der Ankiindigung, die Struktur vor allem aus Stahl zu fertigen [187]. Trotz der hohen
Dichte von Stahl kann durch moderne Fertigungsverfahren das Gesamtgewicht gering gehalten
werden, bei gleichzeitig geringeren Kosten. Eine typisch eingesetzte Familie von Edelstdhlen,
die in der Raumfahrt genutzt werden, fallen unter die amerikanische (SAE) Bezeichnung A316.
Dabei gibt es verschiedene Unterarten (316, 316N, 316L), welche sich in der chemischen
Zusammensetzung nur geringfiigig unterscheiden. Es kann jedoch verschiedene européische
Werkstoffnummern geben, die einer SAE Nummer entsprechen. Im Rahmen dieser Arbeit
wurde der Werkstoff 1.4571(A316Ti) untersucht. Die chemische Zusammensetzung der
Legierung nach DIN EN 10088-1 [188] ist in Tabelle 3.5 gegeben.

AISI Bezeichnung  A316Ti
Werkstoffnummer 1.4571

Fe Bal.
Cr 16,5-18.,5
Ni 10,5-13,5
Mo 2,0-2.5
Mn <2,0
Si <1,0
N -

P <0,045
S <0,030
C <0,080
Ti 5C-0,7

Tabelle 3.5: Stahllegierungen mit den Legierungselementen in Massenprozent.

Dabei entspricht die Legierung 1.4571 praktisch der Legierung 1.4404 (A316L), mit einem
hoéheren Gehalt an C und einem Zusatz an Ti, um die Schweifbarkeit zu erhéhen. Der hohe
Gehalt an Nickel stabilisiert die ~-Mischkristallstruktur von Eisen, auch als Austenit
bekannt [189]. Entsprechend wird 1.4571 als austenitischer Stahl bezeichnet. Die hier
vorliegende Legierung hat zudem einen geringen Ferritanteil. Diese zeichnet sich durch
vergleichsweise  niedrige Festigkeitswerte bei Raumtemperatur bei hervorragender
Warmfestigkeit aus. Auch die hohe Korrosionsbestdndigkeit zeichnet die Legierungen aus.
Diese ist eine Folge des hohen Gehaltes an Chrom in der Legierung. Chrom reichert sich an der
Oberflache an, wo es zu CrpOg oxidiert. Vesel et al. [190] haben gezeigt, dass sowohl die Dicke
der Oxidschicht als auch die Konzentration von Cr in Oberflichenndhe mit steigender

Temperatur zunimmt. Dies passiviert die Oberfliche und schiitzt vor einer weiteren

65



66

3 Versuchsaufbau

Oxidierung [116]. Die Stabilitdt der Chromoxidschicht lasst sich auch anhand der PBV Werte
der gebildeten Oxide erkennen, dargestellt in Tabelle 3.6.

Mit einem Wert von 1,70 fiir CroOg3 bildet dieses eine

geschlossenen Schutzschicht, welche weitere Oxidation

verhindert. Die Eisenoxide sind jedoch eher anfillig

Legierung Oxid PBV dafiir, von der Oberflache abzuplatzen. Untersuchungen

A316 Crs03 1,70 zum Verhalten der Legierung bei hohen Temperaturen
A316 FeO 1,79 gibt es von Brnic etal. [191] sowie in Luftplasmen von
A316 Fes04 2,17 Vesel etal. [190]. Vesel et al. zeigten dabei die Bildung
A316 Fes O3 2,18 von lokalen Inseln aus Chromit (FeCryOgz), welches
A316 FeCry04 2,19 nach dem PBV Wert nicht stabil sein sollte. Die lokale

Bildung koénnte jedoch ein Abplatzen verhindern und
Tabelle 3.6: PBV von Oxiden der weitere Oxidation hemmen. Bei steigender Temperatur
Stahllegierungen. konnte hier Mn nachgewiesen werden. Hierzu ist auch

die Verteilung von Legierungselementen im Material

von Interesse, dabei zeigt sich, dass Chrom und Mangan hohe Diffusionsgeschwindigkeiten im
A316 Gitter aufweisen [192, 193]. Diese Mobilitiat begiinstigt die Bildung von Oxidschichten an

der Oberflache.

Eine Analyse des chemischen Gleichgewichts wurden mittels des NASA-Code CEA durchgefiihrt,
dabei wurde ein Molverhéltnis von 10:1 Luft zu Legierung gewahlt. Dies erméglicht eine erste
Analyse des chemischen Verhaltens unter stark oxidierenden Bedingungen, in welche Richtung
das chemische Gleichgewicht strebt. Die Ergebnisse der chemischen Zusammensetzung iiber der
Temperatur sind fiir die Hauptlegierungselemente Fisen, Chrom, Nickel, Molybdédn und Mangan
in Bild 3.25 dargestellt. Bei Eisen (Bild 3.25a) tiberwiegen feste Oxidformen (FepOsz und Fe3Oy)
bis zu einer Temperatur von 1880 K. Dariiber liegen die Oxide in fliissiger Phase als Fe3O4 bzw.
FeO vor, bevor die gasformigen Bestandteile FeO in einer nennenswerten Konzentration >1 %

vorliegen.

Das Gleichgewichtsverhalten von Chrom (s. Bild 3.25b) ist dem von Eisen ahnlich. Das bereits
bei Raumtemperatur an der Oberfliche angereicherte CroO3 wandelt sich ab einer Temperatur
von 1800K zu den gasférmigen CrOs und CrO Oxiden um. Ab 2100K ist kein CroO3 Oxid
vorhanden, die anderen Oxide dominieren die Zusammensetzung. Ab 2500 K dissoziieren diese
Oxide weiter zu atomarem Cr. Nickel liegt bereits ab einer Temperatur von 1660K zu 1%
gasformig vor. Molybdén liegt bei niedrigen Temperaturen als MoOj3 vor, ab 850 K verkettet es
sich zu Polymerstrukturen (Mo4O12). Die Polymere werden mit steigender Temperatur kiirzer,
zwischen 2000K bis 2500 K dominiert das gasformige MoOjs wieder. Dieses durchlduft
verschiedene Oxidationsstufen, bevor es ab 3300 K zu mehr als 10 % als atomares, gasformiges
Molybdéan vorliegt. Im Gegensatz dazu steht Mangan, welches bei ca. 1000K die
Kristallstruktur dndert (a« — /) und ab 1150 K in gasférmiger Phase vorliegt.
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(c) Weitere Legierungselemente

Bild 3.25: Chemische Gleichgewichtsanalyse bei 1.25 kPa der Hauptlegierungselemente von
A316 Stahl. Phasen sind mit Indizes s-fest, f-fliissig und g-gasférmig markiert.

Die Volatilitdt der verschiedenen Legierungsbestandteile wird anhand des Dampfdrucks der
einzelnen Legierungselemente, s. Bild 3.26, abgeschétzt. Dazu wurden Literaturwerte von
Honig [173] betrachtet. Das Raoultsche Gesetz ermdglicht die Korrektur des Dampfdrucks als
Folge eine Gemischs als erste Naherung. Dabei sinkt der Dampfdruck aller Elemente
entsprechend dem Stoffmengenanteil (s. Tabelle 3.5). Uber einen weiten Temperaturbereich ist
der Dampfdruck von Fe mnahezu deckungsgleich mit dem von Cr, wihrend Mn 2

Groflenordnungen dariiber und Ni eine Groéflenordnung darunter liegt, liegt Mo mehr als 7

Groflenordnungen darunter.

Aus dem Oxidationsverhalten und dem Dampfdruck wird die Erwartung aufgestellt, dass bei
Plasmawindkanalversuchen Mangan als erstes Element detektiert wird. Nickel, Chrom und
Eisen werden nahezu gleichzeitig erwartet, mit einer leichten Préferenz zu Chrom aufgrund der

Anreicherung von CryO3 an der Oberfliche. CrO2 und MoO3 sind vermutlich die einzigen
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Bild 3.26: Dampfdruckkurven der Hauptlegierungselemente der Edelstahl A316 Legierung nach
Honig [173].

Verbindungen, die iiber einen weiten Temperaturbereich stabil bleiben und detektiert werden

konnen.

Der spektrale Emissionsgrad wurde von Balat-Pichelin etal. untersucht [194]. Der
Emissionsgrad bei 960 nm, der fiir die Thermografie mit der Lumasense Kamera erforderlich
ist, wurde zu easg16 = 0,85 gewdhlt. Dies deckt sich mit den Ergebnissen von Pagan etal. [186]
fiir dieselbe Legierung. Zur Waiarmeausdehnung wurde die Sammlung von Touloukian
et al. [183] herangezogen, die Werte dazu sind in Bild 3.27 dargestellt.
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Bild 3.27: Liangenausdehnungskoeffizient fiir A316, Ausgleichskurve nach Touloukian
etal. [183].

3.3.4 Warmestromdichtereduktion

Wiérmestromdichtemessungen in  Plasmawindkanalversuchen werden mit bekannten
Oberflaichenbeschaffenheiten durchgefithrt. Die Sonden am Institut fir Raumfahrtsysteme
(s. Abschnitt 3.2.1) werden dabei aus Kupfer gefertigt. Auf diesen bildet sich in kurzer Zeit
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schwarzes Kupferoxid CuO, was als Standardoberfliche vermessen wird. Die
Waérmestromdichte ist dabei nur wenige Prozent geringer als bei Konstantan, welches bei
Gardon Gauges als Oberfliche zum Finsatz kommt. Beide Materialien sind hochkatalytisch.
Andere Metalle oder Verbindungen erfahren durch ihre geringere Katalyzitéit eine geringere
Wérmestromdichte. Experimentelle Untersuchungen von Stockle [195] zeigen dabei den
Einfluss verschiedener Materialien. Fiir die Aluminiumlegierungen wurde der Wert von AlsOg
gewahlt, dieser ist 0,3 % geringer als bei MgO. Fir die Titanlegierung wurde der Wert von
TiOs iibernommen. Fiir Stahl stehen keine Werte zur Verfiigung, jedoch haben andere
Untersuchungen gezeigt [196], dass Eisenoxid in seinen katalytischen Eigenschaften mit
Zinkoxid vergleichbar ist, diese Werte wurden als erste Niherung iibernommen. Eine Ubersicht
der Warmestromdichtereduktion auf die in dieser Arbeit relevanten Materialien ist in
Tabelle 3.7 aufgefiihrt.

Material Titanoxid TiOs Aluminiumoxid AloO3 Eisenoxid FesOg
21,6 33,3 35,8

Tabelle 3.7: Wéarmestromdichtereduktion gegeniiber oxidiertem Kupfer.

Die Warmestromdichte auf die Proben ist also um 21 % bis 36 % geringer als auf Kupferoxid.

Die Reduktion der Warmestromdichte infolge einer heilen Wand wird nicht beriicksichtigt.

3.4 Mechanischer Aufbau zur Lasteinleitung

In der vorliegenden Arbeit wurden mechanische Lasten im Plasmawindkanal umgesetzt. Die
Lasteinleitung wurde dafiir mit einem elektromechanischen Priifsystem realisiert. Das System
der Firma Zwick'* kann dabei eine maximale Last von 5kN aufbringen und zeitgleich durch
eine Kraftmessdose!® aufzeichnen. Der Aktuator und die Kraftmessdose miissen in den
Plasmawindkanal PWK4 installiert werden, da eine vakuumdichte, mechanische Durchfiihrung

problematisch ist. Die Stromversorgung und Elektronik wurde auflerhalb des Tanks aufgebaut.

Im Rahmen dieser Arbeit wurde das vollstdndige System zum Ausrichten, Fixieren, Bewegen
und schlussendlich Vermessen von Proben fiir Plasmawindkanalversuche entwickelt. Der
Zylinder hingt am Deckenflansch des Plasmawindkanals. Dieser Flansch ist gleitend auf einer
Gummidichtung angebracht. Dadurch ist eine Ausrichtung des Aufbaus relativ zum Tank und
der Sondenhalterung moglich. Die anderen Zuginge des Deckenflanschs werden fiir die
Stromversorgung, bzw. Steuer- und Messverbindungen des Priifsystems und fiir die
Wasserkiihlung der Kiihlbleche genutzt. Eine Ubersicht des Aufbaus ist in Bild 3.28
dargestellt.

1 Zwick - Elektromechanischer Servo-Priifzylinder EZ005
15Zwick - Xforce HP 5
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untere Anbindung

Bild 3.28: Mechanischer Aufbau des Priifsystems im Plasmawindkanal mit Detailansichten der
Hauptelemente.

Die obere Aufhdngung ist als Gelenkverbindung, bestehend aus drei Bolzenverbindungen,
ausgefiihrt. Ein Augenstab ist an der Halteplatte im Deckenflansch angebracht, zwei an einer
Adapterplatte. Alle drei Augen sind mit Gleitlagerbuchsen'® ausgestattet, um die Reibung zu
minimieren. Ein 15mm Bolzen verbindet die Elemente und wird mit einem Federstecker
gesichert. An der Adapterplatte ist der Kolben mit 4 Schrauben (M10) befestigt. Aufilerdem ist
hier ein wassergekiihltes Kupferblech befestigt, welches den Kolben vor Erhitzen schiitzt. Am
unteren, beweglichen Ende des Kolbens wird die Kraftmessdose, mit 6 Schrauben (MS)
befestigt. Um dieses empfindliche Bauteil vor dem Plasma zu schiitzen, ist ein zusétzliches,
wassergekiihltes Kupferblech angebracht. An die Kraftmessdose wird auflerdem direkt die
Probenhalterung angeschlossen. Die Verbindung ist als reine Steckverbindung ausgefiihrt, eine
Réandelmutter fixiert die Lage der Probenhalterung. Die Halterung besteht aus drei
Messingsegmenten, die mit Wasserkiihlbohrungen versehen sind. Diese Verbindung wird mit
den beiden Kupferblechen in Reihe geschaltet, durch den Deckenflansch herausgefiithrt und an

die zentrale Hochdruckkiihlwasserversorgung angeschlossen.

6igus - iglidur Z
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Die untere Verbindung besteht aus einer baugleichen Probenhalterung und einem Gelenk mit
denselben Dimensionen wie der obere Teil. Diese beiden sind direkt miteinander verbunden,
das Gelenk ist mit der Sondenfufihalterung des PWK verschraubt (M6). Die ungekiihlten
Elemente des Gelenks werden durch ein schréiges, wassergekiihltes Blech vor der heiflen
Stromung geschiitzt. Die Wasserversorgung von Kiihlblech und Probenhalter erfolgt durch
bestehende Verbindungen im Tankboden. Der Abstand der Probe zum Diisenaustritt des
Generators (x-Position) ist durch die Versuchsbedingung vorgegeben und kann durch die
Beschrinkung in der oberen Ausfithrung lediglich zwischen mehreren Experimenten angepasst
werden. Dabei ist der minimale Abstand 170 mm, der maximale Abstand liegt bei 450 mm.
Laterale (y-Position) und vertikale (z-Position) Bewegungen werden durch die
Gelenkausfithrung ermoglicht. Da jegliche vertikale Bewegung durch eine Langendnderung des
Prifzylinders ausgeglichen werden muss, wird die Bewegung entlang einer einzigen Achse auf
ein Minimum reduziert. Zu Beginn des Versuchs muss die Probe auflerhalb des Strahls platziert
werden, die Testzeit startet sobald die Probe bei der nominellen Bedingung die Strahlachse
erreicht hat. Um die Ausgleichsbewegung des Priifzylinders minimal zu halten, wird die Probe
entlang einer Kreisbahn bewegt. Der Abstand ist durch die Geometrie und Probenlédnge
vorgegeben, der Mittelpunkt der Bewegung ist im oberen Gelenkauge. So kann die Probe

nahezu spannungsfrei bewegt werden, was die maximale Verfahrgeschwindigkeit erhoht.
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Bild 3.29: Ablauf eines Versuchs mit Lastszenario 1, Kraft in rot, Weg in blau dargestellt.

Der elektromechanische Aufbau wird fiir den Versuchsablauf programmiert und durchlduft
vorgegebene Schritte. Der Kraft- und Wegverlauf wiahrend dieser Schritte ist fiir einen Versuch
in Bild 3.29 dargestellt.

e Setzzyklen. Die Setzzyklen am Anfang priifen durch das wiederholte Aufbringen einer

erh6hten Last, dass das System nominal funktioniert. Dabei wird eine vorgegebene Last von
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1000 N aufgebracht und fiir 5s gehalten. Die Last wird auf 100 N reduziert und wiederum
fir 5s gehalten. Dies wird mehrfach wiederholt, dabei wird die Liangung des Zylinders

gemessen.

« Haltekraft. Nach Ablauf von 5 Setzzyklen wird die Haltekraft von 100 N angefahren. Diese
Last wird gehalten, das System kann sich also frei bewegen, um diese Last zu halten. In
diesem Zustand wird der Tank evakuiert. Dabei beobachtet man durch die Deformation

der Dichtflichen am Flansch eine Léngenénderung im System.

e Verfahrkraft. Sobald der Minimaldruck erreicht ist, wird die Kraft auf die Verfahrkraft
erhoht. Da die Komponenten beweglich aufgebaut sind, muss sichergestellt werden, dass
die Haftreibung ausreicht, damit sich die Komponenten nicht verschieben. Eine Kraft von
500 N hat sich hier als ausreichend erwiesen. Die Probe wird auf der bereits angesprochenen

Kreisbahn aus der Strahlmitte verfahren.

o Nominallastzyklus. Nachdem die Versuchsbedingung im Plasmawindkanal nominal
eingestellt ist, wird die Probe auf der Kreisbahn zuriick in die Strahlmitte bewegt. Diese
Bewegung wird mit einer Geschwindigkeit von 6000 mm/min ausgefiihrt. Die Bewegung
dauert inklusive Anfahren und Verzogern ca. 2,5s. Sobald die Probe in der Mitte des
Plasmastrahls steht, wird die nominale Lastbedingung eingestellt. Dabei kommen zwei

Szenarien zum Einsatz

1. Lastszenario 1 ist die kraftfreie Referenzmessung. Dabei wird das charakteristische
Verhalten einer Komponente, auf die keine Last einwirkt, gemessen. Diese Daten
lassen sich dann mit Materialverhalten aus klassischen Materialversuchen
vergleichen. Ein Versagen der Probe ist hierbei nur durch Aufschmelzen moglich,
das Verhalten ist also thermisch dominiert. Versagt die Probe hierbei nicht, wird die
Kraft linear erhoht. So wird das Versagensverhalten des Materials bei einer
atypischen Belastung ermittelt. Das Materialverhalten &hnelt dabei einem

klassischen Zugversuch bei erhéhter Temperatur, ist also mechanisch dominiert.

2. Im Lastszenario 2 wird die Nominallast gehalten, die fiir einen Wiedereintrittsfall
ermittelt wurde, siehe Abschnitt 4.1. Dabei wird besonders darauf geachtet, ob die
Probe beim dynamischen Aufheizen versagt. Dieses Versagen reprisentiert das
thermomechanisch kombinierte Verhalten. Falls die Probe nicht versagt, sondern
einen stationdren thermischen Zustand erreicht, so wird davon ausgegangen, dass
dies auch im Szenario 1 der Fall ist. Von der nominalen Last ausgehend wird in den

Ablauf des Szenario 1 gewechselt, die Last wird also linear erhoht.

Die stationdre Bedingung wurde wahrend des Versuchs anhand der Materialdehnung bestimmt.
Ein stationdrer Zustand wurde angenommen, wenn die Dehnrate bei konstanter Kraft klein war.

Dies bedeutet, dass keine thermische Expansion mehr stattfindet.



4 Versuchsbedingungen im

Plasmawindkanal

4.1 Ableitung von relevanten mechanischen Lasten

Eine der grundlegenden Fragestellungen dieser Arbeit ist, welchen Einfluss mechanische Kréfte
auf die Strukturelemente von Flugkorpern beim destruktiven Wiedereintritt haben. Bei allen
Korpern treten aerodynamische Scher- und Bremskréifte auf, diese Korperkrafte sind jedoch
vergleichsweise klein, vor allem in grofen Hohen [197]. In kleineren Kérpern (Durchmesser <1m)
sind die Kréfte durch die inneren Kréfte aufgrund der Taumelbewegung dominiert [43]. Die
Fliehkréfte, sowie die Kréfte, die zur Umlenkung der Drehbewegungen fiihren, liegen dabei im

Bereich von einigen wenigen Newton.

Bei grofleren Objekten treten signifikante aerodynamische Kréfte auf, die zwischen den
verschiedenen Komponenten wirken. Durch die Grofle der Solarpaneele bewirken die
aerodynamischen Kréfte bereits in grofen Hohen (>100km) so grofle Spannungen auf die
Verbindungselemente, dass sich die Paneele in 100km bis 130km von der Hauptstruktur
trennen [198]. Sie treten dann separat von der Struktur als einzelne Fragmente in die tieferen
Atmosphérenschichten ein und verglithen. Die Hauptstruktur bleibt einige Zeit erhalten, heizt

sich auf und bricht erst spater auf [9)].

Neben den Ergebnissen der Simulationstools gibt es keine bekannten Untersuchungen zu
aerodynamischen Kriften beim Wiedereintritt. Dieser Sachverhalt wird erstmalig im Rahmen
der vorliegenden Arbeit erforscht [199]. Die Experimente finden im Plasmawindkanal statt,
indem die mechanische Kraft separat aufgebracht wird. Wie hoch dabei diese Kraft sein muss,

wird mit Hilfe von Experimenten in einem Uberschallwindkanal ermittelt.

4.1.1 Ludwieg-Rohr TUSQ

Als Versuchsanlage wurde der Uberschallwindkanal TUSQ genutzt, ein Ludwieg-Rohr mit
freier Kolbenkompression, an der University of Southern Queensland in Toowoomba,

Australien [200]. Der Kanal kann in drei Abschnitte unterteilt werden, schematisch dargestellt

Kugelhahn  Expansionsrohr Diise Vakuumtanks
a N
W—D il @)
Hochdruckreservoir Testzelle

Bild 4.1: Schematische Darstellung des Ludwieg-Rohr T'USQ.
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in Bild 4.1, die entsprechend dem Druckniveau vor Versuchsbeginn unterschieden werden. Das
Hochdruckreservoir ist durch ein langsam wirkendes (ca. 500ms) Kugelventil mit dem
Expansionsrohr verbunden. Im Expansionsrohr befindet sich der Nylon-Kolben, nahe dem
Kugelventil. Das Rohr wurde mit Umgebungsluft gefiillt, der Mittelwert der Versuchsreihe lag
bei einem Umgebungsdruck von 94 kPa und einer Anfangstemperatur von 300 K. An das Rohr
schlieffen sich, durch ein 25pm dickes Mylar Diaphragma getrennt, die evakuierte,
konvergent-divergente Diise, die Testzelle und die Vakuumtanks an. Druckmessungen im
Expansionsrohr kurz vor dem Diaphragma werden genutzt, um die Bedingung im
Expansionsrohr zu protokollieren. Ein Druckverlauf eines Versuchs ist in Bild 4.2 dargestellt.
Der Versuch wird zentral gestartet, dadurch 6ffnet sich das Kugelventil und der Kolben wird
entlang des Rohrs beschleunigt. Das langsam 6ffnende Kugelventil vermeidet grofle Druckstofe
und fithrt zu einer gleichméfigen Beschleunigung des Kolbens. Dieser komprimiert das vor ihm
befindliche Gas, wobei der Druck linear steigt, bis das Diaphragma reifit. Das komprimierte
Gas stromt nun durch die konvergent-divergente Diise in die Testzelle und interagiert mit dem
Modell. Entspricht der Volumenstrom aus dem Hochdruckreservoir in das Expansionsrohr dem
Volumenstrom durch die Diise, adndert sich die nominale Bedingung in der Messstrecke
wéhrend der Versuchszeit nicht. Man spricht dabei von einer angepassten Bedingung (matched
condition), die Bedingung kann als stationdr angenommen werden. Druckédnderungen in dieser
Zeit sind eine Folge von reflektierten Stéflen und Expansionswellen. Der Versuch endet, wenn
der Kolben das Ende des Rohrs erreicht und kein Gas mehr aus der Diise stromt.
Typischerweise werden Messzeiten um 200ms erreicht. Eine detaillierte Beschreibung des
Aufbaus sowie der verwendeten Methoden zur Bedingungscharakterisierung sind bei
Birch [201] und Buttsworth [200] zu finden.
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Bild 4.2: Druckverlauf wéhrend eines TUSQ Versuchs.



4.1 Ableitung von relevanten mechanischen Lasten

In diesem Stofrohr sind, je nach Diise, Stromungen mit Geschwindigkeiten bis Ma = 7 moglich.
Fiir die Versuchskampagne wurde die Bedingung anhand einer Reynolds-Ahnlichkeit zu einer
bekannten Trajektorie gewéahlt. Zum Einsatz kam die Trajektorie des destruktiven Eintritts von
ATV-1 [14]. Die Reynoldszahl Re ist definiert als,

_ PooVool

Rey = . 4.1
. (4.1)

Dabei sind die abhéngigen Groflen die Dichte p, die Stromungsgeschwindigkeit v, die
charakteristischen Lénge [ wund die dynamische Viskositdt pu. Die notwendigen
Stromungsparameter werden aus der Anfangstemperatur, der Druckmessung im

Expansionsrohr anhand der Isentropenbeziehungen berechnet [87].

Mit dem gewéhlten Diaphragma betrdgt der Druck wéhrend der nominellen Strémung ca.
1,25 MPa. Dieser Druck entsteht als adiabate Kompression aus der Umgebungsbedingung,
dabei wird das Gas auf 615K erhitzt. Durch die Diise expandiert das Gas isentrop, Totaldruck
und -temperatur bleiben also konstant. Eine isentrope Expansion auf die gemessene Machzahl
(Ma = 7,01) an der Messposition erlaubt die Berechnung des statischen Drucks und der
statischen Temperatur p; = 300 Pa,T; = 58 K. Aus der idealen Gasgleichung ergibt sich daraus
die lokale Dichte, die Stromungsgeschwindigkeit und aus dem Keyes-Modell [202] die
Viskositét.

Mit der gewihlten Reynolds-Ahnlichkeit entspricht die Versuchsbedingung mit einem Modell
der ISS im Mafistab 1:400 dem Wiedereintritt in ca. 76,2km. Alle ca. 35 Module der ISS sind
grofler als die Kernstromung des Stowindkanals, weiterhin {ibertrifft die komplexe Interaktion
der Module die Modellierungskapazitédten. Daher wurde ein drei-Kérper Segment der ISS fiir die
Versuche gewahlt. Der gewahlte Ausschnitt besteht aus den Modulen Columbus, Harmony und
Destiny, die Lage der Module ist in Bild 4.3a markiert. Ein Bild der 3D-gedruckten Modelle ist
in Bild 4.3b zu sehen.

(a) Bild der ISS wihrend der Bauphase [203]. (b) 3D-gedruckte Modelle der ISS Module.

=

Bild 4.3: ISS mit markierter Position der Module Harmony H, Destiny D und Columbus C und
das 3D-gedruckte Modell fiir Windkanalexperimente.
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4.1.2 Messmethoden am Stoflwindkanal

Die Modelle wurden auf einer Platform ausgerichtet, die sich mittig im Messabschnitt befindet.
Die Platform ist auf einem Tschebyschow-Lambda-Mechanismus gelagert. Bei Versuchsbeginn
wird dieser Mechanismus, zeitlich synchronisiert, durch ein Magnetventil aktiviert, wodurch die
Platform geradlinig nach unten abféllt. Die Kérper befinden sich einige Millisekunden im freien

Fall bevor die Stréomung auf sie trifft.

Wiéhrend der Versuche wurden die Kérper mit Hochgeschwindigkeitskameras aufgenommen. Die
Spur der Koérper wurde mit einer Methode, die von Laurence [204, 205] inspiriert wurde, verfolgt.
Die bekannte Kontur wurde dabei anhand einer vorgegebenen Startposition an die Kanten der
Korper angendhert. Dabei sind die vier freien Parameter die Grofle, x- und y-Position sowie der
Drehwinkel. Fiir jeden weiteren Zeitschritt wurde die Bewegung aus den vorherigen Schritten
extrapoliert und als Startposition genutzt. Die Position entlang der Stromungsrichtung ist in
Bild 4.4a dargestellt.
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Bild 4.4: Bildposition und angenéhertes Polynom der x-Position wiahrend eines TUSQ
Versuchs.

Mit der bekannten Groéfle der Modelle kann aus der numerisch ermittelten Grofie der
Skalierungsfaktor ermittelt und die Pixelwerte in Langeneinheiten umgerechnet werden. Dies
erlaubt eine Positionsbestimmung, an dessen Verlauf wurde ein Polynom zweiten Grades

angendhert, dargestellt in Bild 4.4b. Die ersten 5ms wurden dabei stérker gewichtet.
Lo o9
x(t) = xo + vot + §a0t . (4.2)

Die Position wird relativ zur Startposition xg = 0 bestimmt, aulerdem wird davon ausgegangen,
dass die Geschwindigkeit bei Versuchsbeginn vg = 0 ist. So kann die konstante Beschleunigung

agp berechnet werden.



4.1 Ableitung von relevanten mechanischen Lasten

Die Phase des freien Falls zu Versuchsbeginn wurde zur Validierung genutzt. Aus der vertikalen
Bewegung wurde die Fallbeschleunigung fiir die drei Module zu 8,7 m/s? bis 9,9 m/s? berechnet.

Dies ist in Ubereinstimmung mit der Fallbeschleunigung von 9,8 m /s,

4.1.3 Verbindungslasten

Die bekannte Masse m jedes einzelnen Korpers wurde mit der Beschleunigung a zu einer Kraft F’
verrechnet. Der gleiche Ansatz wurde fiir das Drehmoment M, welches aus der aufgezeichneten

Rotationswinkel ¢ und der aus dem CAD abgeleiteten Tragheitsmoment I berechnet wurde.

F=m-i, (4.3)
M=1I¢. (4.4)

Um aus den Kréften der einzelnen frei fliegenden Korper auf die Kréfte an den Verbindungsstellen
zu schliefen, wurden die Lasten mit einem dynamischen Punktmassenmodell modelliert. Das
Modell ist in Bild 4.5a schematisch dargestellt.

N

DPG

lpp

SP@

hpp

hsp

(a) Vereinfachtes dynamisches Punktmassensystem (b) Schwerpunkt und
Druckpunkt

Bild 4.5: Skizze des dynamischen Lastmodells.

Die Punktmassen entsprechen den drei Modulen, mit dem Massenschwerpunkt R und der
Gesamtmasse mges, auf welche die Gesamtkraft Fj.; wirkt. Zur tibersichtlicheren Darstellung
ist nur ein Vektor r, dargestellt und die Drehmomente sind nicht dargestellt. Die an den
Punktmassen angreifenden Kréfte F; sind dabei die zuvor bestimmten Krifte aus
Gleichung (4.3), die Verbindungskrafte Fl ;; wirken zwischen den jeweiligen Korpern i und j

im gebundenen Fall. Die Beschleunigung eines Korpers x wird berechnet aus

Mate = Fy + > Fna - (4.5)

(2
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Im gebundenen Fall wiirden sich alle Module mit derselben Beschleunigung bewegen, dabei
gilt a; = ages. Im hier betrachteten ungebundenen Flugfall sind jedoch die Verbindungskréfte
Fn iz = 0. Daher lasst sich die Gesamtkraft als Summe der Einzelkrafte ausdriicken, und daraus

die Gesamtbeschleunigung bestimmen:

Fges:ZFi:Zmiaia (46)
i )

Fges
es — . 4.
a’g Zz m; ( 7)

Die Module C und D sind jeweils nur mit dem H Modul verbunden, daher ldsst sich in

Gleichung (4.5) i = 1 einsetzen. Daraus folgt die Darstellung fiir den gebundenen Fall:
Mmiages = Fi + FNin (4.8)

Nach Fy ;g aufgelost und die bekannte Kraft auf das Modul im freien Flug F; eingesetzt, ergibt
die Verbindungskraft Fyer.:

FN,iH = Fverb. = (ai - ages) m . (49)

Beobachtet man die Rotation des Korpers, so kann man auf das Drehmoment im Schwerpunkt
schlieBen. Dies ist ein Maf} fiir die asymmetrische Kraftverteilung entlang des Korpers. Die Lage
des Schwerpunkts wurde aus dem CAD bestimmt. Das Drehmoment an der Verbindungsstelle
kann als Summe aus dem Drehmoment der dynamischen Rotation und der Korperkraft im
Hebelarm ausgedriickt werden:

Myery, = F; - hpp + M . (4.10)

Der Hebelarm hpp ist der Abstand von der Verbindungsstelle zum Druckpunkt, s. Bild 4.5b.
Der Druckpunkt liegt dabei in einem bestimmten Abstand Ipp vom Schwerpunkt. Wiirden
Druckpunkt und Schwerpunkt zusammenfallen, wiirde kein Drehmoment im Schwerpunkt

wirken, der Abstand ldsst sich also aus dem Drehmoment und der Korperkraft berechnen:

hpp = hsp + lpp , Ilpp = 7 (4.11)
i
was in Gleichung (4.10) eingesetzt wird
Mvyers, = Fj - hsp + 2M; . (412)

Somit kann aus den Beschleunigungen im freien Flug die Kraft und das Moment im gebundenen

Fall an der Verbindungsstelle berechnet werden.



4.1 Ableitung von relevanten mechanischen Lasten

4.1.4 Boden-Flug Extrapolation

Die aus den Versuchen ermittelten Kréfte lassen sich unter Beriicksichtigung der
Reynoldsdhnlichkeit zu einem Flugfall umrechnen. Dabei wird vorausgesetzt, dass der Stof} in
beiden Fillen gleichartig ausgebildet ist, die Stofiform wurde mit der Blast-Wave-Theory
berechnet [59, 199]. Es zeigt sich, dass der Bodenfall gut zum Flugfall skaliert werden kann.
Daher wird der Widerstandsbeiwert ¢, zwischen Flug und Boden gleich gesetzt. Die Kréfte am
Boden (mit Index b gekennzeichnet) und im Flug (Index f) sind durch die folgenden
Gleichungen gegeben:

Fr = 'Cw'Poo,f'Ugo,f'Af, (4.13)

N =N =

Fy=--cy: pooyp- ’Ugo,b <Ay . (4.14)
Dabei ist zu beachten, dass die Bodenversuche in einer kalten Stromung stattfinden, wiahrend
im Flug Realgaseffekte eine Rolle spielen. Dieser Effekt wurde von Huber [206] untersucht.
Dabei ist fiir eine vergleichbare Flugbedingung der Nachstofidruck ca. 13,5% grofler im
Realgasfall als im ideellen Fall, entsprechend wird die aerodynamische Kraft im Flug grofer
sein. Aus dem Bodenfall (Gleichung (4.14)) kann der Widerstandsbeiwert bestimmt werden
und in Gleichung (4.13) eingesetzt werden. Korrigiert um den Wert von Huber ergeben sich die

Skalierungsgleichungen fiir die Kraft,

2
v, A
Fp=F, Pl 2ol 2F g 35, (4.15)
ppszb vOO,b Ab

und das Drehmoment,
My = Fy-hcop - (4.16)

Die Krafte im Flug lassen sich nun als Spannungen in den Verbindungsstellen ausdriicken. Die
Verbindungsstelle zwischen den Modulen ist der Common Berthing Mechanism (CBM) [207,
208]. Die Verbindung wird als Kreisring vereinfacht mit R, = 1 m Auflenradius und r; = 0,95 m

Innenradius. Daraus lassen sich die Querschnittsfliche und das Widerstandsmoment berechnen

zu
A=r(Ry—rl), (4.17)
TR —r?
AR B 4.1
w, 1R, (4.18)

Fir die Referenzflughohe von 76,2 km ergibt sich eine Scherspannung von 0,047 MPa und eine
maximale Normalspannung von 1,78 MPa. Da Gleichung (4.15) nach der Blast-Wave-Theory
von der Machzahl unabhéingig ist, kann die Flugbedingung entlang einer Trajektorie
extrapoliert werden, solange die Machzahl grofler als 7 ist. Der Verlauf der maximalen
Spannung iiber der ATV-1 Trajektorie [14] ist in Bild 4.6 dargestellt. Zum Vergleich wurden
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Bild 4.6: Spannungsverlauf {iber der ATV-1 Wiedereintrittstrajektorie aus TUSQ Daten
extrapoliert und fiir einen numerischen Fall auf die ISS skaliert.

Daten von HTG zur Verfiigung gestellt!. Die aus SCARAB Simulationen ermittelten Krifte
wurden von der vorliegenden Satellitengrofie (1t) auf die ISS extrapoliert. Daraus folgt eine
Kraftzunahme um zwei Gréflenordnungen. Wéhrend die Daten zwischen 120 km und 80 km gut
zueinanderpassen, weichen sie darunter erheblich voneinander ab. Die Ubereinstimmung in
groflen Hohen ist ausreichend, da die im Rahmen dieser Arbeit relevanten Bedingungen in

groflen Hohen liegen.

4.2 Sondenmessungen

4.2.1 Wiarmestromdichtemessung

Um die axialsymmetrisch-planare Transformationstheorie (s. Abschnitt 2.2) zu validieren,
werden separate Messungen im Plasmawindkanal durchgefiihrt [86]. Dazu werden drei Sonden
benutzt, die kalorimetrische Warmestromdichtesonde wund die Stabsonden, wie in
Abschnitt 3.2.1 beschrieben, als Rund- und Flachstab ausgefithrt. Die kalorimetrische
Wiérmestromdichtesonde wird fir ca. 30s in der Strahlmitte positioniert und die stationére
Waérmestromdichte gemessen. Die Stabsonden werden nur 1s bis 3s in der Strahlmitte
gehalten, somit ist es moglich, die Warmestromdichte sowohl mit der Diinnwand- als auch mit
der NISI-Methode zu bestimmen. Die gemessenen Werte werden schliefilich auf eine 50 mm

Kugel transformiert, beide Datensétze sind in Tabelle 4.1 und in Bild 4.7 dargestellt.

!Bei T. Lips mochte ich mich fiir die Uberlassung der Daten bedanken.



4.2 Sondenmessungen

Bedingung Messmethode Jgemessen  Gtransformiers auf 50 mm
#1 kalorimetrisch 945 kW /m? 945 kW /m?
#1 Flachstab Diinnwand 755 kW /m? 968 kW /m?
# 1 Flachstab NISI 881 kW /m? 1130 kW /m?
#1 Rundstab Diinnwand 941 kW /m? 887 kW /m?
#1 Rundstab NISI 1026 kW /m? 967 kW /m?
# 2 kalorimetrisch 1250 kW /m? 1250 kW /m?
# 2 Flachstab Diinnwand 974 kW /m? 1250 kW /m?
# 2 Flachstab NISI 1110 kW /m? 1424 kW /m?
# 2 Rundstab Diinnwand 1200 kW /m? 1130 kW /m?
# 2 Rundstab NISI 1407 kW /m? 1326 kW /m?

Tabelle 4.1: Warmestromdichte Ergebnisse.

1750|||||||||||||||||| 1750||||||||||||||||||

Diinnwand Diinnwand
Kalorimetrisch Kalorimetrisch
NISI NISI

Bedingung Bedingung
(a) Flachstab (b) Rundstab

Bild 4.7: Gemessene Warmestromdichte mit Rundstab, Flachstab und kalorimetrischer Sonde
bei zwei Bedingungen.

Man kann erkennen, dass die ermittelte Wéarmestromdichte bei der Diinnwandmethode sehr
gut mit der kalorimetrischen Warmestromdichte iibereinstimmt. Beim Flachstab liegt die
Abweichung zwischen den beiden Methoden bei 2,5 %. Beim Rundstab ist die Abweichung mit
6,1 % bzw. 9,6 % konsequent unter dem Erwartungswert. Mit der NISI-Methode werden die
Werte im Vergleich zur kalorimetrischen Messung konsequent iiberschétzt. Beim Rundstab ist
die Abweichung mit 2% und 6,1 % sehr gering, bei der Flachstabsonde liegt die Abweichung
mit 14 %-20 % dariiber. Anzumerken ist, dass bei der NISI-Methode potentielle Warmeleitung
aus dem Korper inhédrent beriicksichtigt ist, diese bei der Diinnwandmethode als klein
angenommen und vernachléssigt wird. So ist es zu erwarten, dass die Diinnwandmethode die
Wiérmestromdichte im Vergleich zur NISI-Methode unterschétzt.

Weitere Schritte sind moglich, indem vergleichbare Sondenkdrper aus verschiedenen

Materialien gefertigt werden. Da die Kalibrierung auf der Diinnwandmethode basiert, sind die
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optischen Eigenschaften des Lasers und der Oberfliche fiir diese Methode vernachlassigbar.
Dies reduziert den Fehler der Methode vor allem bei Materialien mit geringem
Absorptionsgrad. Somit kann direkt die Warmestromdichte auf verschiedene Materialien, aber
auch auf unterschiedliche Koérperformen gemessen werden. Nachteilig im aktuellen Design ist
die begrenzte Messzeit, da sich die Sonde mit jeder Messung im Plasmawindkanal aufheizt,
was die maximale Anzahl an Messungen begrenzt. Weiterentwicklungen, um die Sonde
zwischen einzelnen Messungen zu kiihlen, sind notwendig, um mehr Versuche nacheinander

durchfithren zu konnen.

4.2.2 Versuchsbedingungen

Fir die vorliegende Fragestellung, inwiefern mechanische Lasten ausschlaggebend beim
destruktiven Wiedereintritt sind, wurden anhand der Trajektorie von Cygnus drei
Versuchsbedingungen gewéhlt: 1) 90km, 2) 75km, 3) 65km. Die korrespondierenden
Trajektorienpunkte sind in Bild 1.3 der Einleitung bereits erwahnt.

Der 90km Trajektorienpunkt entspricht dem frithen Aufheizen und Abbrechen von
Solarpaneelen und anderen Auflenkomponenten. Die Bedingung ist von den niedrigsten
Warmestromdichten und Totaldriicken gepragt, bei vergleichsweise hohen Enthalpien.
Aerodynamisch ist die Stréomung hier an der Grenze einer Kontinuums- zu einer
Gleitstromung. 75km entspricht der typischen Hoéhe des Break-Up und wurde daher
ausgewahlt. In vielen einfachen Modellen wird dieser Punkt manuell vorgegeben, komplexere
Modelle errechnen diese Situation in einer Hohe zwischen 72 km bis 80 km. Der Punkt ist von
maéfigen thermischen Lasten und moderaten Driicken gepréagt, bei hoher Enthalpie. Der letzte
Trajektorienpunkt entspricht einer Hohe von 65km. Diese Hohe ist typisch fir das weitere
Auseinanderbrechen von Subkomponenten, aber auch das Verglithen einzelner Bauteile findet
in dieser Hohe statt. Die Warmestromdichten sind dabei kurz vor dem Punkt der maximalen

Wirmelast (peak heating).

Sondenmessungen  (s.  Abschnitt 3.2.1) wurden durchgefithrt, um entsprechende
Plasmabedingungen im Windkanal zu charakterisieren. Die Bedingungen sind in Tabelle 4.2
aufgelistet. Die Bedingungen wurden mit der 50 mm Doppelsonde vermessen und auf die
20mm breiten Flachstabproben, entsprechend des Modells in Abschnitt 2.2, skaliert.

Dabei konnte die vollstindige LHTS Ahnlichkeit allerdings nicht erreicht werden.
Problematisch ist bei groflen Strukturen der geringe Geschwindigkeitsgradient am
Grenzschichtrand. Um diesen korrekt zu skalieren, wéaren Modelle von ca. 0,5m Durchmesser
notwendig, was die Moglichkeiten der Bodentestanlage iibersteigt. Deshalb wurden lediglich die
Wiérmestromdichte und der Totaldruck als Naherungsparameter genutzt und dupliziert.
Werden diese beiden Parameter dupliziert, ist das thermische Materialverhalten im Flug
dhnlich zum Boden. Unterschiede treten bei der Oberflichenchemie auf, da die Aufenthaltszeit

des Plasmas im Staupunkt nicht dhnlich zum Flug ist.



4.2 Sondenmessungen

Flachstab 90km 75km 65km
Referenz Wirmestromdichte kW/m? 125 495 1150
Referenz Totaldruck Pa 130 1325 4000
Mechanische Spannung MPa 0,139 1,248 4,265
Generatoreinstellung
Strom A 350 475 675
Magnetstrom A 100 100 100
Stickstoff Massenstrom g/s 3,07 3,84 5,00
Sauerstoff Massenstrom g/s 0,93 1,16 1,52
Umgebungsdruck Pa 30 130 1250
Spannung A% 75 80 87
Electric power kW 26,2 37,6 58,6
Versuchsbedingung
Abstand mm 310 300 185
Wirmestromdichte kW/m? 128 518 1154
Totaldruck Pa 154 1344 4239
Stromungsgeschwindigkeit m/s 2775 4011 2791

Tabelle 4.2: Versuchsbedingungen fiir 20 mm Flachstébe.

Zusétzlich wurde die Profilform der Bedingungen vermessen, die Graphen davon sind in Bild 4.8
zu sehen. Hiermit wird tiberprift, ob die Proben gleichméfig belastet werden. Die Breite der
Materialproben ist dabei in grau schattiert dargestellt. Fiir alle Proben ist kein signifikanter
Verlauf der Wérmestromdichte oder des Totaldrucks entlang der Probenbreite sichtbar. Die
65 km Bedingung zeigt dabei ein sehr symmetrisches Profil sowohl in Wérmestromdichte als
auch im Totaldruck. Die 75 km Bedingung zeigt eine Asymmetrie in der Warmestromdichte und
seitliche Spitzen im Totaldruckprofil. Die Spitzen im Totaldruckprofil beeinflussen die Probe
allerdings nicht in der Breite, da diese deutlich schmaler ist. Entlang der Probenldnge fallt die
Waérmestromdichte mehr ab als der Druck zunimmt, auch dies sollte nicht zu einem Einfluss
auf die Probe fithren. Die Spitzen im Totaldruckprofil sind noch ausgeprigter in der 90 km
Bedingung und weiter auflerhalb der Mitte. Aulerdem ist das Warmestromdichteprofil hier sehr
symmetrisch. Die Spitzen, die bei der 75 km und der 90 km Bedingung sichtbar sind, werden auf
die Scherschicht zwischen dem Freistrahl und der in Ruhe befindlichen Umgebungsluft des Tanks
zurtickgefiihrt [209, 210]. Durch diese Scherschicht wird zusétzliches kaltes Gas angesaugt.
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Warmestromdichte, KW/ m’ Warmestromdichte, kW/m2

Warmestromdichte, KW/ m’

Bild 4.8: Warmestromdichte- und Totaldruckprofile der drei Versuchsbedingungen, mit einer
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5 Ergebnisse

5.1 Untersuchung der Materialversuche

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der Materialversuche prasentiert. Die Ergebnisse werden
hier erlautert und im Folgenden mit den Beobachtungsmissionen verglichen. In den Abschnitten
5.1.1 und 5.1.2 werden die einzelnen Materialien und Versuchsergebnisse im Detail analysiert.

Alle Materialien versagten mit einer der drei folgenden Versagensarten:

e Einschniirung - Bei einschniirenden Proben tritt ein Verformungsbruch auf. Dem
eigentlichen Versagen geht dabei eine signifikante plastische Léngung mit -einer
Querschnitsverringerung voraus. Bei diesen Proben muss zwischen der technischen

Spannung und der wahren Spannung im Material unterschieden werden.

e Bruch - Bei dieser Versagensart tritt ein Sprodbruch auf. Es ist keine plastische
Verdnderung in den Versuchsdaten erkennbar. Kein Bereich der Materialprobe war

geschmolzen.

e Schmelzen - Bei dieser Versagensart tritt kein Bruch auf, sondern das Material schmilzt
und flieft weg. Dabei bestimmen im Wesentlichen die mechanischen Eigenschaften der
Oxidschicht das Materialverhalten.

Bei den Versuchen mit Aluminiumlegierungen wurden alle drei verschiedene Versagensarten
beobachtet, die sich je nach Trajektorienpunkt und Lastbedingung unterscheiden. Dies ist in
direktem Widerspruch zu der bisherigen Annahme, dass Aluminiumlegierungen beim
Wiedereintritt schmelzgetrieben versagen. In grofien Hohen (90 km) war eine Lastiiberh6hung
von drei Grofleonordnungen notwendig, um ein Versagen herbeizufiihren. Dies entspricht
Wiedereintrittsbeobachtungen, bei denen die Anschliisse der Solarpaneele unter den hohen
Lasten versagen. Dabei schniirten die Proben auf 40% bis 60% der urspriinglichen
Querschnittsflache ein. In den unteren beiden Trajektorienpunkten wird bruchgetriebenes und
schmelzgetriebenes Versagen beobachtet. Beim Bruch ist die Probentemperatur im Bereich der
Solidustemperatur. Weder an der Oberflaiche noch an der Bruchkante ist lokales Schmelzen zu
sehen. Die Proben versagen mit mechanischen Lasten und Bruch ca. 20% frither als beim
Schmelzen ohne Last. Beim schmelzgetriebenen Versagen wird die Solidustemperatur
iibertroffen, die gemessene Temperatur ist im Bereich der Liquidustemperatur. Anderungen
der Emissionsgrade machen eine genaue Temperaturbestimmung allerdings komplex. Das
Versagen der Probe als Ganzes wird vom Versagen der Oxidschicht bestimmt, die zuerst
versagt. Bei Al-6060 wird geschmolzenes Probenmaterial ausgeworfen, bei Al-7075 ist die

Schmelze deutlich viskoser und bleibt als zusammenhéngendes Material erhalten.
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Im Rahmen der hier untersuchten Trajektorie tritt bei den Hochtemperaturmaterialien unter
den nominellen Plasma- und Lastbedingungen kein Versagen auf. Dies deckt sich mit
bisherigen Untersuchungen und Bodenfunden von vergleichbaren Materialien. Beim 90km
Trajektorienpunkt kann auch unter erhohter Last kein Versagen herbeigefiihrt werden. Bei den
niedrigeren Hohen (75km und 65km) ist eine Erhohung der Last um mehr als eine
Groflenordnung iiber dem nominellen Wert notwendig, um Versagen herbeizufiihren. Dabei
verhalten sich die Materialien in beiden Versuchsbedingungen &hnlich, die Proben schniiren
signifikant ein, auf 10% bis 30% der urspriinglichen Querschnittsfliche, bevor Versagen
auftritt. Oberflachliche Oxidation erlaubt keine genaue Temperaturbestimmung, die
Temperaturen erreichen bei TiAl6V4 durchaus die Solidustemperatur, bei A316 war die

maximale Temperatur ca. 50 K darunter.

Im Bereich geringer Lasten ist die gemessene Probenldngung erwartungsgemaf, dies zeigen die
Analysen der Wérmeausdehnung und der dazugehérigen Deformationen. Bei groflen Lasten
zeigt sich jedoch, dass die verschiedenen Materialien vergleichbare Deformationen aufweisen,
somit liegt der berechnete E-Modul fiir alle Materialien im Bereich 500 MPa bis 650 MPa. Dies
deutet darauf hin, dass die auftretende Deformation nicht in der Probe, sondern im
Versuchsaufbau stattfindet. Mogliche Quelle dafiir sind die Kompression der Dichtflache
zwischen dem Deckenflansch und dem Tank, eine radiale Deformation des Tanks oder eine
Deformation des PWK-Tisches. Der Effekt zeigt sich auch in den Setzzyklen der Versuche. Ein
Ansatz wurde verfolgt, um die Deformation des Aufbaus aus dem Versuch herauszurechnen,
indem die Lingung der Setzzyklen auf den Spannungsverlauf extrapoliert wurde. Das Ergebnis
zeigt hier eine verbleibende Deformation, die einem E-Modul von 1,8 GPa bis 2,2 GPa
entspricht. Dies ist ca. 2 Groflenordnungen von den Literaturwerten bei Raumtemperatur
entfernt. Der geringe Unterschied zwischen den einzelnen Materialien zieht die Werte jedoch
stark infrage und der Fehler ist sehr grofl. Eine weitere Auswertung der Dehnung ist daher bei
groflen Lasten nicht sinnvoll und wurde daher nicht durchgefiihrt. Materialkennwerte, die von
der Dehnung abhédngen, sind demnach mit dem hier genutzten Aufbau nicht messbar. Eine
Erweiterung des Messaufbaus mit einem unabhéngigen Extensometer kann diese Liicke

schlieflen.

Alle Versuche weisen eine gleichméifliige Verteilung der Oberflichentemperatur auf, lokale
Unterschiede, speziell an den Kanten sind dabei gering. Die Temperaturmessungen sind
konsistent, so werden keine signifikanten Abweichungen in Abhéngigkeit der aufgebrachten
Last bei den Aluminiumversuchen erkannt. Es kénnen folglich thermische Modelle anhand von
eingetragener konvektiver Wéarme, Warmeleitung durch das Material zur Riickseite, aber auch
in Richtung der wassergekiihlten Probenhalter bestimmt werden. Es zeigt sich, dass die
Temperatur der Aluminiumlegierungen durch Wérmeleitung entlang der Probe in die
wassergekiihlten Probenhalter dominiert. Die Temperatur der Hochtemperaturlegierungen ist

vor allem durch Warmestrahlung an Vorder- und Riickseite limitiert.
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In den Spektraldaten traten bei allen Materialien der 65km und 75km Bedingungen die
Alkalimetalle Natrium und Kalium auf [211]. Da die Proben mit Isopropanol gereinigt wurden,
kann eine Kontamination, z. B. wihrend der Installation, nahezu ausgeschlossen werden. Das
Vermeiden von spanender Bearbeitung und so auch das Vermeiden von Schnittflichen im
Plasma legen nahe, dass diese Elemente bereits in geringen Mengen in den Proben vorhanden
sind. Sie konnen demnach in keiner Probe ausgeschlossen werden. Lithium ist dabei ein
Alleinstellungsmerkmal der Al-6060 Legierung und tritt in allen Versuchen kurz vor dem
Versagen auf. Die Alkalimetalle werden auch in den Beobachtungsmissionen nachgewiesen.
Dabei wurde der Nachweis insbesondere von Lithium wund Natrium einem frithen
Auseinanderbrechen und Versagen z.B. der Batterien zugeordnet [21]. Der Nachweis dieser
Elemente im Plasmawindkanal zeigt, dass die Beobachtung von Natrium und Kalium eher als
allgemeiner Nachweis destruktiver Prozesse interpretiert werden muss. Lithium ist als direkter
Indikator fiir das Versagen von Strukturen aus Al-6060 interpretierbar. Der Nachweis der
Emission von Vanadium sowohl beim Aufheizen als auch beim Versagen der TiAl6V4-Proben
ist charakteristisch und entspricht den Beobachtungsmissionen. Chrom und Mangan tritt als
Emission bei Edelstahltests auf, beide sind als Legierungselemente erwartete Strahler. Da alle
diese Materialien aber bereits vor dem Versagen auftreten, ist der Nachweis in
Beobachtungsmissionen kein klares Indiz fiir mechanisches Versagen. Die Abwesenheit weiterer
strahlender Spezies zeigt, dass die Materialien vor dem Versagen nur wenige spektrale
Merkmale aufweisen. Vor allem in den Aluminiumlegierungen wurden Aluminium und
Magnesium erwartet, da diese auch in Beobachtungsmissionen stets detektiert werden [15].
Diese Beobachtungen legen die These nahe, dass die Oxidschicht von Aluminium zuerst
thermisch dissoziiert werden muss, bevor diese Spezies im Plasma gemessen werden. Da dies
bei Temperaturen weit oberhalb des Schmelzpunkts auftritt, wird ein Versagen von
Strukturelementen immer vor der spektralen Anregung auftreten. Die Spektralsignaturen der
Hauptlegierungselemente von Aluminiumlegierungen sind daher eher fiir Prozesse beim

Verglithen von Interesse.

5.1.1 Aluminiumlegierungen
Einschniirung

Eine Einschniirung trat bei den Aluminiumlegierungen nur bei einer Versuchsbedingung auf,
90km. Die Einschniirung beider Aluminiumlegierungen sowie die fotogrammetrisch ermittelte
Oberflache ist in Bild 5.1 dargestellt.

Aus den Daten der Fotogrammetrie wird die Querschnittsfliche bestimmt und ein zeitlicher
Verlauf der Einschniirung ermittelt. Dieser Verlauf ist zusammen mit der aufgebrachten
Spannung in Bild 5.2a dargestellt. Der dazugehorige Temperaturverlauf ist in Bild 5.2b zu
sehen. Beide Proben werden mit der nominellen Last gehalten bis in den Deformationsdaten

ein stationarer Zustand erkannt werden kann. Daraufhin wird die Al-6060 Probe mit einer
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Tiefenposition, mm
0,40

(a) DSLR Bild von Al-6060. (b) DSLR Bild von Al-7075. (c) Fotogrammetrische
Rekonstruktion von Al-7075.

Bild 5.1: Visueller Eindruck beider Aluminiumlegierungen und fotogrammetrische
Rekonstruktion der Al-7075 Probe bei der 90 km Bedingung. Die Tiefenposition 0 mm
gibt die Ebene der Probe vor Deformation an. Punkte mit positiver Tiefenposition
befinden sich stromaufwarts, negative Tiefenpositionen storamabwiérts.
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Bild 5.2: Kraftverlauf, Einschniirung und Temperaturverlauf der Aluminiumproben bei der
90 km Bedingung, Daten der Al-7075 Proben sind zur besseren Darstellung um 20s
verschoben.

konstanten Dehnrate von 5mm/min belastet, wiahrend bei der Al-7075 Probe die Kraft mit
einer Rate von 30N/s erhoht wird. Dies zeigt sich in den unterschiedlichen Verldufen der

Spannungen. Die Einschniirung betragt 40 % bis 60 %.



5.1 Untersuchung der Materialversuche

In den Temperaturdaten ist zu erkennen, dass die Temperatur zum Zeitpunkt der Belastung
keinen stationdren Zustand erreicht hat, sondern mit einer Rate von 0,3K/s bzw. 0,6 K/s
aufheizt. Mit einsetzender plastischer Deformation steigt die Aufheizrate mit einem Maximum
bei beiden Materialien von ca. 3 K/s. Dieses Temperaturmaximum am engsten Querschnitt ist
in den Falschfarbendarstellungen der Thermografiekamera zu sehen, Bild 5.3b.
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(a) Aluminium 6060 (b) Aluminium 7075

Bild 5.3: Falschfarbenbild der Thermografiekamera der Aluminiumproben bei der 90 km
Bedingung.

Es stellt sich bei der Betrachtung der Temperatur die Frage, ob die optisch gemessene
Temperatur auf einen physikalischen Effekt oder eine Messabweichung zuriickzufiihren ist.

Daher wurde der Temperaturverlauf im Rahmen der thermomechanischen Effekte untersucht.

Der thermoelastische Effekt ist dabei im Rahmen der Temperatur und Spannung

vernachldssigbar gering. Die Materialkennwerte der Aluminiumlegierungen, nach [175], werden
in Gleichung (2.77) eingesetzt. Es wird angenommen, dass §, = 0,8 und das Integral aus den
Versuchsdaten im plastischen Bereich gelost. Der Mittelwert der Temperaturzunahme durch
den thermoplastischen Effekt ergibt 7 = 0,0092K/s fiir A-6060 und 7 = 0,0365K/s fiir

Al-7075. Dies ist im Vergleich zu der gemessenen Aufheizrate von ca. 3K /s im Bereich von 1 %.

Zum anderen wird durch die schmalere Probe der effektive Radius kleiner, wodurch die
Waérmestromdichte auf das Material steigt, s. Abschnitt 2.2.1. Aus den Fotogrammetriedaten

lasst sich die Breite am engsten Querschnitt auslesen. Im letzten Bild vor dem Bruch ist die
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Breite auf 14 mm fiir die Al-6060 Probe bzw. 18,3 mm fiir Al-7075 verjiingt. Daraus ergibt sich:

JAl— R 20 JAI— R 20
gai-6o60 _ [0 _ mm 19, qar-tors _ [0 _ T 105, (5.1)
qo R 14 mm do R 18,3 mm

die Warmestromdichte steigt also um 20 % bzw. 5 %. Dies ist nicht ausreichend, um die gesehene

Temperaturdnderung hervorzurufen.

Der Temperaturverlauf erlaubt eine Abschitzung des thermischen Zustands. Zum einen die
Strahlungswéirme, die das Material abgibt (Gleichung (2.69)) fir die beidseitige Fléche:
dA1-6060rad = 3,8kW/m? bzw. da1_70750ad = 5,0kW/m?. Zum anderen die Wirmeleitung aus
der Mitte des Materials zu den gekiihlten Probenhaltern (Gleichung (2.68)) aus dem
Temperaturverlauf: ¢a1—6060.cond = 280 kW /m? bzw. a1—7075.cond = 305 kW /m?.

Die Verluste werden also von der Warmeleitung dominiert, diese liegt mehr als doppelt so hoch
wie die nominelle Wéiarmestromdichte im Staupunkt. Eine weitere Option koénnte eine
Verdnderung der Oberfliche zu einer Anderung der Wirmestromdichte fiihren. Zum einen
kénnte sich die  Oberflichenkatalyzitdt  infolge der  Spannung erhéhen. Die
Wiérmestromdichtednderung infolge von Katalyzitdt ist in Abschnitt 3.3.4 beschrieben, die
maximale Erhohung bei einem vollkatalytischen Zustand betragt 50%. Weiterhin ist es
moglich, dass die Spannung zu lokalen Mikrorissen in der Oxidschicht fiihrt. Die exotherme
Oxidation des darunterliegenden Materials wiirde somit zu einem Warmeeintrag im Material
fithren. Die mechanische Last und/oder die Temperaturdnderung kénnte auferdem zu einer
Anderung der Oberfliche fiihren, welche die optischen Eigenschaften dndert. Eine Moglichkeit
ist der Ubergang der amorphen Al,Os Struktur in die y-Kristallstruktur. Auflerdem kénnte
eine rauere Oberfliche, wie in Bild 5.1a zu sehen ist, zu einem erhéhten Emissionsgrad
fihren [140]. Dabei ist eine FErhohung von 0,09 auf 0,15 ausreichend, um den
Temperaturanstieg zu erkléren. Mit fortschreitender Versuchsdauer ist keine Warmeleitung in

das umliegende Material erkennbar, dies stiitzt weiter diese Begriindung.

Im Verlauf des Versuchs sind keine Veranderungen in den Spektren sichtbar, sie sind deshalb
hier nicht dargestellt. Lediglich die Linien, welche zu den Luftspezies zugeordnet werden, kénnen

unverandert identifiziert werden.

Bruch

Ein Bruch der Probe tritt bei den Versuchen mit nomineller mechanischer Last (Szenario 2)
bei den 65 km und 75 km Bedingungen auf. Die Probe wird in die Strahlmitte gefahren und die
nominelle Lastbedingung eingestellt, s. Tabelle 4.2. Wihrend des Aufheizens, bevor ein
stationdrer thermischer Zustand erreicht ist, bricht die Probe. Die Temperaturverldufe der

Aluminiumproben bei beiden Bedingungen sind in Bild 5.4 dargestellt.

In einigen FExperimenten wurde zusétzlich zu der Thermografiekamera ein Typ-K

Thermoelement in die Probe eingebettet. Dies erlaubt eine Referenzmessung, um
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Bild 5.4: Temperaturdaten der Aluminiumlegierungen bei den Szenario 2 Versuchen mit
Bruch, Daten der 65 km Bedingung sind zur besseren Darstellung um 10s verschoben.

emissionsgradunabhingige Messungen durchzufiihren. Dabei zeigt sich, dass Al-6060 zum
Zeitpunkt des Bruchs kélter ist als die Solidustemperatur [169] von 883 K. Dies verstéarkt die
Beobachtung, dass das Material einen direkten Bruch ohne lokale Schmelzprozesse erfahrt. Bei
den Al-7075 Proben wird die Solidustemperatur in allen Versuchen iibertroffen. Dabei ist zu
erkennen, dass der Anstieg der Temperatur bei Erreichen der Solidustemperatur kurz stagniert
bevor die Temperatur weiter steigt. Im Rahmen des 65 km Experiments steigt die Temperatur
sprunghaft an, wahrend die Temperatur im 75km Experiment abnimmt. Es ist davon
auszugehen, dass dies keinen thermischen Effekt darstellt, sondern mit einer Anderung des

Emissionsgrads oder Reflexionen des geschmolzenen Materials einhergeht.

Zum Zeitpunkt des Versagens wird die Liquidustemperatur nicht erreicht, lediglich nach dem
Bruch steigt die gemessene Temperatur schlagartig an. Dies zeigt, dass das Versagen weiterhin
durch einen Bruch ausgelést wird. Die Tatsache, dass die gemessene Temperatur die
Solidustemperatur {ibertrifft, deutet darauf hin, dass das Probeninnere eine Mischung aus
Schmelze und Mischkristallen enthélt. Das wird auch durch die stagnierende bzw. abnehmende
Temperatur unterstiitzt, dies deutet auf Schmelzwérme hin, die das Material aufnimmt. Das
Versagen der Probe ist dennoch in beiden Fillen von einem Bruch gekennzeichnet und nicht
von einem Schmelzvorgang. Auch nachtridglich kann kein lokales Schmelzen an den Proben
entdeckt werden. Auflerdem wird keine Deformation gemessen, welche nicht auf die thermische
Ausdehnung zuriickzufiihren ist. All dies deutet auf einen geringen Anteil an Schmelze hin. Das
plotzliche Versagen und das Fehlen jeglicher Deformation legt nahe, dass es sich hierbei um
einen Sprodbruch handelt. Diese Versagensart tritt bei beiden Aluminiumlegierungen und

Versuchsbedingungen gleichermaflen auf.

Die  Temperaturverteilung {iber die  Probenriickseite, aufgenommen mit der

Thermografiekamera, ist exemplarisch in Bild 5.5 dargestellt. Dabei sind die Proben mit
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Bild 5.5: Temperaturdaten der Aluminiumproben bei den Szenario 2 Versuchen mit Bruch.

Thermoelementen nicht gezeigt. Die Klebestelle des Thermoelements auf der Riickseite hat
einen deutlich hoheren Emissionsgrad (ca. 0,9) was die Messung séittigt. Beide dargestellten
Proben zeigen neben der Bruchkante eine homogene Temperaturverteilung. An der Bruchkante
selbst kann keine Aussage iiber den FEmissionsgrad getroffen werden, die gemessene
Temperatur séttigt jedoch die Kamera. Daher ist hier keine Aussage iiber die gemessene

Temperatur moglich, dies erklédrt jedoch den schlagartigen Temperaturanstieg in Bild 5.4.

Bild 5.6: Seitliche Ansicht der AI-6060 Probe bei der 75 km Szenario 2 Bedingung kurz vor
dem Bruch.
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Weder die visuelle Beobachtung der Oberfliche, noch die fotogrammetrische Auswertung der
Bilder zeigen eine Verdnderung in der Geometrie oder der Oberflichenbeschaffenheit. Der visuelle
Eindruck des Versuchs, ein Einzelbild des seitlichen Videos ist in Bild 5.6 zu sehen, zeigt dabei

eine charakteristische orange-rote Emission kurz vor dem Versagen.

Zur Erklarung dieser Farbédnderung werden die Spektraldaten betrachtet, dargestellt in Bilder 5.7
und 5.8.

15

Spektrale Strahldichte, w.E.

Wellenldnge, nm

Bild 5.7: Spektren von Aluminium 6060 bei Experimenten mit Lastszenario 2.
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Bild 5.8: Spektren von Aluminium 7075 bei Experimenten mit Lastszenario 2.

Neben den Spektrallinien, die Luft zugeordnet werden N, NT und O, sind vor allem
Alkalimetalle zu sehen. Dabei sind im Rahmen der Al-7075 Experimente die Alkalimetalle
Natrium (Na) und Kalium (K) sichtbar. Bei den Al-6060 Experimenten ist auerdem Lithium
(Li) sichtbar. Bemerkenswert ist, dass die Alkalimetalle nominell nicht in der Legierung
vorhanden sind. Entsprechend DIN 573-3 [170] diirfen also maximal 0,05 % Massenanteil des

Materials diese Elemente sein. Da die Alkalimetalle allesamt stark strahlen, konnten jedoch
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schon Spuren ausreichen, um ein starkes Signal zu erzeugen. Deutlich zu erkennen ist auch die
Abwesenheit von jeglichen Legierungselementen. Auch Al und Mg sind sehr stark strahlende
Spezies, da diese mehrere Groéflenordnungen héufiger vorkommen, ist die Abwesenheit der
Emissionslinien unerwartet. Eine Ubersicht des zeitlichen Verlaufs der Alkalimetalle von allen

Versuchen ist in Bild 5.9 zu sehen.
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Bild 5.9: Zeitlicher Verlauf der Emission der Alkalimetalle Lithium, Natrium und Kalium bei
den 65km und 75 km Versuchen.

Die Emission von Kalium nimmt wahrend der Testzeit zu und wieder ab. Dies deutet darauf,
dass Kalium nur in einer oberflichlichen Schicht vorliegt und bei FErreichen einer
Mindesttemperatur in die Stréomung getragen wird. Die Natriumlinie erscheint nahezu
zeitgleich mit der Kaliumlinie. Bei der Al-6060 Probe nimmt die Emission zum Versagen hin
zu, bei Al-7075 nimmt sie wieder ab. Es ist unklar, ob dies unterschiedliche Mechanismen sind
oder die Unterschiede in der Temperatur den Intensitdtsverlauf beeinflussen. Die
Lithiumemission tritt nur bei der Al-6060 Probe und nur kurz vor dem Zeitpunkt des

Versagens auf.

Schmelzen

Das Aufschmelzen der Proben trat nur bei Versuchen ohne mechanische Last auf (Szenario 1).
Einzelbilder aus den Videoaufnahmen zeigen charakteristische Phasen die dabei sowohl fiir die
Al-6060 Legierung (Bild 5.10) als auch fiir die Al-7075 Legierung (Bild 5.11) auftreten.

Dabei tritt zuerst eine visuelle Anderung der Oberfliche auf, diese wird matt (Bilder 5.10b
und 5.11b). Daraufhin beginnt die Probe von den Seiten her aufzuschmelzen, durch die Kante
liegt hier die grofite lokale Wérmelast an (Bilder 5.10c und 5.11c). Es ist sichtbar, dass das
Probeninnere zuerst schmilzt. Die Oberflédche zeigt auch bei geschmolzenem Inneren noch eine
definierte Struktur. Dies deutet darauf hin, dass die Oxidschicht, die Oberflicheneigenschaften
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Versuchsbeginn ¢t = 0s Oberflache t = 18 s Stromungsrichtung Aufbrechen der
t=21s Oxidschicht ¢t = 22

Bild 5.10: Visueller Eindruck des Schmelzvorgangs eines Al-6060 Versuchs (75km).

(a) Neumaterial bei (b) Verdnderung der (c) Deformation in (d) Probe direkt nach
Versuchsbeginn ¢t = 0s Oberflache t = 20s Stréomungsrichtung Aufbrechen der
t=23s Oxidschicht t = 24 s

Bild 5.11: Visueller Eindruck des Schmelzvorgangs eines Al-7075 Versuchs (65km).

dominiert (s. Abschnitt 3.3.1). Dabei kénnen sowohl die Dicke als auch der Phasenzustand
der Oxidschicht einen groflen Einfluss auf das Verhalten haben. Hier treten erste Unterschiede
zwischen den beiden Legierungen auf. Die Al-6060 Probe (s. Bild 5.10c) weist weiterhin eine
geschlossene Oberfliche und eine quasi-rechteckige Kontur im Inneren der Probe auf. Wahrend
sich die Seiten deformieren, schmaélert sich diese Kontur, bevor die Probe versagt. Dies deutet
darauf hin, dass das Innere der Probe noch nicht vollstindig geschmolzen ist, sondern eine
Schmelzfront von vorn nach hinten durch die Probe wandert. Dagegen tritt bei der Al-7075
Probe (s. Bild 5.11c¢) eine gleichméfige signifikante Deformation auf, dabei sind auch erste Risse
zu erkennen, ohne dass die Schmelze freigelassen wird. Diese Zahigkeit stammt eventuell von der

Einlagerung von Magnesiumoxid in der oberflachlichen Oxidschicht (s. Abschnitt 3.3) und kénnte
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eine Erklarung fur die unterschiedlichen visuellen Eindriicke der beiden Aluminiumlegierungen
sein.

Beide Legierungen versagen schlussendlich durch Risse in der Oxidschicht. Im Falle der Al-
6060 Probe reifit die Oxidschicht auf, sobald das gesamte Material geschmolzen ist und fliissiges
Aluminium wird ausgeworfen. Im Falle der Al-7075 Probe fiihrt Risswachstum an mehreren
Stellen zu einem Versagen (s. Bild 5.11d). Hier ist auch fliissiges Aluminium erkennbar, das
jedoch eine deutlich hohere Viskositéat hat. Dabei sieht die Temperaturverteilung dhnlich aus wie
bei den Experimenten mit Bruch. Die homogene Temperaturverteilung an der Probenriickseite

kurz vor dem Versagen zweier Proben ist in Bild 5.12 dargestellt.
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Bild 5.12: Falschfarbenbild der Thermografiekamera der Aluminiumproben bei der Szenario 1
Lastbedingung mit Schmelzen.

Bei Al-6060 (Bild 5.12a) ist dabei die Deformation und an der Sattigung ein Riss zu erkennen.

Aus der Temperaturverteilung wird der Temperaturverlauf der Probe extrahiert, dargestellt in
Bild 5.13.

Bei beiden Materialien steigt die Temperatur nahezu linear an, bis bei ca. 700K die
Temperatur sprunghaft zunimmt. Dies kénnte dem Ubergang von amorpher zu kristalliner
~-Phase der Oberfliche entsprechen und mit einer Anderung des Emissionsgrads einhergehen.
Bei den Al-6060 Proben stagniert die Temperatur daraufhin bei 860 K, ca. 20 K unterhalb der
Solidustemperatur. Diese Abweichung ldsst sich auf Abweichungen im Emissionsgrad

zuriickfithren, damit stagniert die Temperatur an der Soliduslinie, aufgrund der Aufnahme von
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Bild 5.13: Temperaturdaten der Aluminiumlegierungen bei den Szenario 1 Versuchen mit
Schmelzen, Daten der 65 km Bedingung sind zur besseren Darstellung um 10s
verschoben.

Schmelzwarme im Material. Die Al-7075 Proben verhalten sich &hnlich, wobei das

Temperaturplateau bei 840 K mittig zwischen Liquidus- und Solidustemperatur liegt.

Wie bereits bei den bruchgetriebenen Experimenten sind in den Spektren, dargestellt in
Bilder 5.14 und 5.15, neben den Luftplasmalinien die Alkalimetall K und Na in allen

Versuchen sichtbar. Dies erkliart auch die orangene Farbe in den Bildaufnahmen.

Die Spektrallinie von Lithium ist ausschliellich bei den Al-6060 Proben sichtbar. Der zeitliche
Verlauf der Intensitdt der Alkalimetalle ist in Bild 5.16 dargestellt.
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Bild 5.14: Spektren von Aluminium 6060 bei Experimenten mit Lastszenario 1.
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Spektrale Strahldichte, w.E.

Bild 5.16: Zeitlicher Verlauf der Emission der Alkalimetalle Lithium, Natrium und Kalium bei
den 65 km und 75km Versuchen.

Vergleicht man diesen Verlauf mit den Temperaturdaten und dem visuellen FEindruck, so lasst
sich erkennen, dass Li mit einsetzendem Schmelzen der Oberfliache freigesetzt wird. Im Gegensatz
dazu nimmt die Intensitdt der Na und K Linien, die bei allen Versuchen auftreten, zum Ende
des Versuchs hin wieder ab. Dabei ist die Abnahme bei den Al-7075 Proben stérker als bei den
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Bild 5.15: Spektren von Aluminium 7075 bei Experimenten mit Lastszenario 1.
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Al-6060 Proben, bei denen die Intensitdt von Na eher stagniert.
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5.1.2 Hochtemperaturlegierungen

Die Hochtemperaturlegierungen Edelstahl A316 und Titan TiAl6V4 versagen nicht bei der
nominalen Lastbedingung. Lediglich bei den 75km wund 65km Bedingungen ist eine
Lasterh6hung ausreichend, um zu Einschniirung zu fithren. Bei der 90 km Bedingung versagen
die Hochtemperaturmaterialien Titan und Edelstahl weder bei der nominalen Last, noch bei
einer Lasterhohung auf 4,8kN. Fur TiAl6V4 ist der visuelle Eindruck wéhrend dieser
Bedingung in Bild 5.17 dargestellt.

(a) Unveranderte Probe nach 1s. (b) Anlassfarben und beginnende (c) Starke Oxidation und
Oxidation nach 107s. glithende Probe nach 500s.

Bild 5.17: Visueller Eindruck der Titan Probe wahrend des 90 km Versuchs.

Die Probe entwickelt mit steigender Temperatur Anlassfarben, die Farbe korreliert dabei mit
der Schichtdicke, s. Bild 3.21. Dabei sind die Farben Gold bis Lila erkennbar, dies entspricht
einer Schichtdicke bis 130 nm. Weitere Verfarbung zeigt eine dunkelgraue Farbe, woraufhin die

Probe anfingt, dunkelrot zu glithen.

Die Kraft-, Weg- und Temperaturverldufe beider Materialien sind in Bild 5.18 aufgetragen.
Beide Proben werden zuerst bei der nominalen Last gehalten, bis ein stationidrer Zustand in
den Dehnungsdaten erkannt wird. Daraufhin werden die Proben mit einer Rate von 30N/s
belastet und bei einer Maximallast von 48 MPa gehalten. Der sprunghafte Anstieg der
Temperatur auf der Vorderseite ist dabei nicht physikalisch, sondern ldsst sich auf reflektierte
Wiérmestrahlung der Kathode zuriickfiihren. Die Temperatur nimmt daraufhin zuerst ab, was
auf eine Abnahme des Reflektionsgrads hindeutet. Darauthin nimmt die Temperatur zu, mit
einer ahnlichen Rate bei beiden Materialien. Jedoch steigt die Temperatur sowohl der Vorder-,
als auch der Riickseite bei Edelstahl ca. 20s spater an. Die Temperatur strebt asymptotisch
gegen den stationdren Wert (Vorderseite 1100 K, Riickseite 1050 K), darauthin wird die Probe
belastet. Nach der Belastung steigt die Temperatur wieder, wobei hier kein stationérer

Zustand erreicht wurde. Die Temperatur der TiAl6V4 erreicht ein Maximum (Vorderseite
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Bild 5.18: Kraft-, Weg- und Temperaturverlauf der A316 und der TiAl6V4 Materialproben bei
der 90 km Bedingung.

1070 K, Riickseite 990K) und sinkt vor der Lastzunahme wieder ab. Nach der Lasterhthung
strebt die Temperatur gegen einen stationdren Zustand. Die Deformation bleibt wéhrend der

Belastungsphase nahezu konstant, weshalb der Versuch beendet wird.

Bei diesen Versuchen wird der E-Modul aus dem Kraft- und Wegverlauf der elastischen
Deformation zu 524 MPa bzw. 512 MPa ermittelt. Dies ist etwa 2 Groflenordnungen weniger als
bei Raumtemperatur, wobei die Dehnung von 10% auflerordentlich hoch ist. Bei beiden
Versuchen sind weder spektral noch thermal weitere Verdnderungen sichtbar. Nach den
Versuchen ist eine oberflachliche Oxidation beider Materialien erkennbar, diese bleibt weiterhin

stabil auf der Oberflache und wird nicht weiter untersucht.

Die Experimente bei den 65km und 75km Bedingungen sind fiir beide Materialien &hnlich.
Der visuelle Eindruck der Oberflache der Titanproben ist beispielhaft in Bild 5.19 dargestellt.
Dabei sticht vor allem das Oxidationsverhalten hervor. Bei Beginn der Testzeit befindet sich
das kalte Neumaterial an der Messposition (Bild 5.19a). Die Ausbildung von Anlassfarben
nach wenigen Sekunden bis hin zu einem kompletten Spektrum (Bild 5.19b) zeigt, dass eine
oberflachliche Oxidation stattfindet. Mit dem Beginn der sichtbaren Emission von thermischer
Strahlung (Bild 5.19¢), iiberdeckt diese die Anlassfarben. Kurze Zeit spéter sieht man
kurzlebige lokale Oxidation an der Probenoberfliche (Bild 5.19d). Dies ist gefolgt von
grofflachiger, aber sehr dynamischer Oxidation (Bild 5.19e), gefolgt von der Bildung einer
stabilen Schicht, die sich an den invarianten Rissen erkennen ldsst (Bild 5.19f). Mit
beginnender Deformation ziehen sich einzelne Elemente zusammen und bilden schuppenartige
Lamellen (Bild 5.19g). Dies ist mit fortschreitender Deformation weiter ausgepriagt, kurz vor
Versuchsende sind bereits einige Oxidschichten abgeplatzt und es haben sich neue
Oxidschichten gebildet und von der Oberflache gelost (Bild 5.19h). Die Oxide 16sen sich dabei
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(a) Neumaterial bei  (b) Anlassfarben nach 15s. (¢) Glithende Oberfliche (d) Lokale Oxidation nach
Versuchsbeginn. nach 47s. 51s.

(e) Fliichtige (f) Stabile (g) Abreifien der (h) Deformation und
Oxidationsschicht nach Oxidationsschicht mit Oxidschicht nach 287s. lokales Abplatzen der
137s. beginnender Oxidschicht nach 525s.

Rissbildung nach 130s.

Bild 5.19: Visueller Eindruck der Oberflache wahrend eines TiAl6V4 Versuchs.

maximal 2mm von der Oberfliche ab. Die grau-gelbe Farbe deutet auf eine Mischung aus
TiOQ und V205 hin.

Der visuelle Eindruck der Oberflache von Edelstahl A316 ist in Bild 5.20 dargestellt. Dabei sind
nur wenige Strukturen auf der Oberfliche zu erkennen. Eine geschlossene Oberfliche auf der
Probenvorderseite deutet auf lokale Oxidation hin, zum Rand hin sind hier lokale Regionen, die

ahnlich aussehen.

Neben der Oxidation ist in den Bildern 5.19 und 5.20 die Einschniirung der Proben zu
erkennen. Diese Einschniirung ist in den Fotogrammetriedaten, in Bild 5.21, dargestellt. Neben
der zentralen Einschniirung in lateraler Richtung ist auch die Einschniirung in Tiefenrichtung
erkennbar. Die Titanprobe weist an mehreren Stellen lokale Erhebungen auf. Diese entsprechen

lokalen Oxidschichten, die von der Oberfliche abgelost sind und sich durch die Deformation
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(a) Stationédrer Zustand nach (b) Einschniirung nach 248s  (c) Einschniirung beim Versagen
130s (249s)

Bild 5.20: Visueller Eindruck der Oberflache einer A316 Probe wiahrend des 65 km Versuchs.

Tiefenposition, mm s : Tiefenposition, mm
0,50 G 0,50

(a) TiAI6V4 (b) A316

Bild 5.21: Einschniirung der Hochtemperaturmaterialien bei der 75 km Bedingung. Die
Tiefenposition 0 mm gibt die Ebene der Probe vor Deformation an. Punkte mit
positiver Tiefenposition befinden sich stromaufwérts, negative stromabwaérts.
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aufgebdumt haben. Die unterschiedliche Volumenzunahme bei der Oxidation von TiAl6V4 ist
ein Grund fiir die instabile Oxidschicht, s. Abschnitt 2.3.3. Wie in Tabelle 3.4 dargestellt ist
der PBV Wert fiir TiO2 bei 1,71 und bildet eine stabile Oxidschicht. Im Gegensatz dazu bilden
Al,O3 (PBV = 2,05) und V205 (PBV = 2,31) instabile Schichten, die zum Abplatzen neigen.
Die Diffusion von Sauerstoff kann also zur Bildung einer AlsO3 bzw. V5Os Schicht fiihren,
welche die TiOg Schicht von der Oberfliche abhebt.

Bei der Edelstahlprobe sind keine Verwerfungen oder sonstige lokale Erhéhungen zu erkennen.
Jedoch ist die Stelle der Einschniirung nicht mittig in der Probe, sondern nach unten verschoben.

Dies ist nur bei der 75 km Bedingung zu erkennen.

Es wird davon ausgegangen, dass die Probe auf der Riickseite gleichartig einschniirt wie auf
der Vorderseite. So wird aus den Positionsdaten der Fotogrammetrie die Querschnittsflache
berechnet. Aus der Bildserie wird somit der zeitliche Verlauf des engsten Querschnitts
ermittelt. Dieser ist fiir beide Hochtemperaturmaterialien und beide Plasmabedingungen in
Bild 5.22 dargestellt. Aus der dazu aufgetragenen technischen Spannung wird die wahre

Spannung im Material bestimmt. Beide Materialien zeigen dhnliches Verhalten, so schniirten
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Bild 5.22: Kraftverlauf und Einschniirung der Hochtemperaturmaterialen bei den 65 km und
75km Bedingungen, Daten der 65 km Bedingung sind zur besseren Darstellung um
60s verschoben.

die Titanproben deutlich stédrker ein als die Edelstahlproben. Untereinander gibt es
Gemeinsamkeiten, die fiir das Versagen bendtigte Kraft ist bei der 65 km Bedingung grofier bei
gleichzeitig groBerer Einschniirung. Entsprechend ist auch die wahre Spannung im Material bei
65 km das dreifache der 75 km Bedingung.

Der Verlauf der Einschniirung unterscheidet sich bei der Edelstahlprobe signifikant zwischen
den beiden Bedingungen. Bei der 75 km Bedingung schniirt die Probe in ca. 25s ein, wahrend
es bei der 65 km Bedingung 60s von einsetzender Einschniirung bis zum Versagen sind. Dabei

ist auch die Einschniirung bei der 65km Bedingung deutlich gréfler mit einer resultierenden
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Probe Bedingung, km E-Modul,MPa Zugfestigkeit, MPa
A316 65 670 35
75 680 21,5
90 524 -
Ti 65 512 11
75 380 8,8
90 512 -

Tabelle 5.1: E-Modul und Zugfestigkeit der Hochtemperaturmaterialien.
Querschnittsfliche von 18mm?. Die ermittelte Zugfestigkeit und der E-Modul fiir die
unterschiedlichen Experimente ist in Tabelle 5.1 aufgelistet.

Es ist davon auszugehen, dass die Werte des E-Moduls nicht die Materialkennwerte beschreiben,

sondern durch Verformungen des Teststands limitiert sind.

Der Verlauf der gemessenen Temperaturen der Titanlegierung bei beiden Versuchsbedingungen

ist in Bild 5.23 dargestellt. Der g-Transus ist bei der 65 km Bedingung erkennbar, hier stagniert
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Bild 5.23: Temperaturverlauf der TiAl6V4 Experimente bei den 65 km und 75 km
Bedingungen. (RS) beschreibt die Riickseite. Rote Datenpunkte sind in der
Thermographie geséttigt. Daten der 65 km Bedingung sind zur besseren Darstellung
um 60s verschoben.

die Temperatur sowohl auf der Vorder-, als auch auf der Riickseite bei 1190 K bzw. 1090 K. Dies
entspricht der B—Transustemperatur, zwischen 1170 K bis 1270 K. Dieser Ubergang ist in der
75km Bedingung nicht erkennbar. Beide Experimente zeigen ein Temperaturplateau nach ca.
60s. In diesem Plateau wird eine einfache Thermalanalyse durchgefiihrt (s. Abschnitt 2.3.2). Die
Strahlungswirmestromdichte der Vorderseite betrégt in beiden Experimenten 332kW /m?, die
der Riickseite 227 kW /m? im Fall der 75km Bedingung 245 kW /m? bei der 65km Bedingung.

Die Temperaturdifferenz von 120 K bis 150 K zwischen Vorder- und Riickseite entspricht einer
Wirmestromdichte von 480 kW /m? bis 600 kW /m? durch das Material. Dies entspricht mehr als
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der doppelten Warmestromdichte, die an der Riickseite abgestrahlt wird. Dies ldsst den Schluss
zu, dass die Temperatur der Vorderseite durch Reflektionen der heiffen Kathode an der Probe

iiberschétzt wird. Die Warmestromdichten sind in Tabelle 5.2 zusammengefasst.

Im 65km Experiment folgt auf das Plateau eine Phase mit sehr dynamischer Temperatur auf
der Riickseite. Dies ldasst darauf schlieBen, dass Oxidation an der Probenriickseite den
Emissionsgrad dndert, was zu einer Abweichung der gemessenen Temperatur fithrt. In beiden
Experimenten folgt die Zugphase, bei der die Temperatur steigt, bis sie nahe der
Solidustemperatur liegt. Hierbei treten jedoch starke Temperaturschwankungen auf, die als
Folge der abplatzenden Oxidschicht interpretiert werden. Diese Interpretation deckt sich auch
mit den Temperaturspriingen, die auf der Riickseite auftreten. Eine Analyse der Oxidschicht
und der Temperaturen lédsst sich aus der Temperaturverteilung der Probe ableiten. Die
Kameraaufnahmen der Vorderseite wurden mit der TCRP Methode ausgewertet und eine

Temperaturverteilung, dargestellt in Bild 5.24, ermittelt. In beiden Versuchen ist die
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Bild 5.24: Temperaturverteilung der Vorderseite der TiAl6V4 Experimente, aufgenommen mit
der TCRP Methode.

aufgeworfene Oxidschicht zu sehen. Die dunklen Bereiche sind dabei Teile der Oxidschicht, bei
denen keine Temperatur aufgelost werden kann. Dabei ist das Grundmaterial ca. 100 K kiihler
als die Oxidschicht und ca. 300K kiihler als die Kante der Oxidschicht. Das bereits
angesprochene Abplatzen und Neubilden der Oxidschicht ist dabei eine Erkldrung fiir die

starken Schwankungen der Temperaturmittelwerte in Bild 5.23.
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Die Temperaturverteilung der Riickseitentemperatur, gemessen mit der Thermografiekamera,
ist in Bild 5.25 abgebildet. Dabei wurden Bilder vor dem Séttigungseffekt ausgewéhlt.

Nennenswert ist dabei, dass die Oxidschicht kiihler ist als das Grundmaterial. Dies deckt sich
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Bild 5.25: Temperaturverteilung der Riickseite der TiAl6V4 Experimente, aufgenommen mit
der Thermografiekamera.

mit dem Temperaturverlauf, sobald sich eine Oxidschicht ablost, steigt die gemessene
Temperatur sprunghaft an und sinkt mit zunehmender Oxidation ab. Grund dafiir ist derselbe
Effekt wie auf der Vorderseite, die Oxidschicht hat durch das Abplatzen schlechten thermischen
Kontakt zur Oberfliche, auf der Vorderseite sieht die Oxidschicht somit die konvektive Warme
der Stromung, leitet diese aber nur schlecht weiter, auf der Riickseite wird die Wéarmeleitung

des Grundmaterials in die Oxidschicht behindert, somit kiithlt die Oxidschicht starker ab.

Der Verlauf der gemessenen Temperaturen der Edelstahllegierung bei beiden
Versuchsbedingungen ist in Bild 5.26 dargestellt. Auch bei Edelstahl zeigt sich ein sehr
ahnliches Materialverhalten zwischen den unterschiedlichen Bedingungen. Die Temperatur der
Vorderseite sinkt zuerst ab bevor sie ansteigt, was auf eine Anderung des Reflektionsgrads
hindeutet. Die Strahlung der Kathode wird weniger reflektiert bevor die thermische Emission
der Probe das Signal bestimmt. Wéhrend der Aufheizphase folgt die Riickseitentemperatur der
Vorderseite sehr eng, bei der 75km Bedingung liegen sie direkt aufeinander. Bei der 65km
Bedingung nimmt die Differenz ab, von 40K sinkt sie auf 15K zwischen Vorder- und
Riickseite. Dieser dynamische Prozess ldsst den Schluss zu, dass eine Anderung des

Emissionsgrads, aufgrund einer Kombination von Temperatur und Oxidation, auftritt.
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Bild 5.26: Temperaturverlauf der A316 Experimente bei den 65 km und 75 km Bedingungen.
(RS) beschreibt die Riickseite. Daten der 65km Bedingung sind zur besseren
Darstellung um 60 s verschoben.

In beiden Versuchen stellt sich ein stationdres Plateau ein, bei der eine konstante
Temperaturdifferenz zwischen Vorder- und Riickseite erkennbar ist. Wéhrend dieser Phasen
wurde die Thermalanalyse durchgefiihrt (s. Abschnitt 2.3.2). Die Strahlungswérmestromdichte
withrend der 75km Bedingung betrigt 320kW /m? auf der Vorderseite und 220 kW /m? auf der
Riickseite. Die Wirmeleitung wurde zu 725kW/m?, dem dreifachen der Abstrahlung der
Riickseite berechnet. Bei der 65km Bedingung ist die Strahlungswérmestromdichte der
Vorderseite 279kW/m?, der Riickseite 235kW/m? bei einer Wirmeleitung von 325kW/m?.
Diese Werte sind noch einmal in Tabelle 5.2 zusammengefasst. Die nominelle
Waérmestromdichte ¢e;, nach Tabelle 4.2 wurde bereits um die katalytische Reduktion in
Tabelle 3.7 korrigiert.

Probe Bedingung, km (jeina kVV/In2 (jrad,VSa kW/Hl2 (jconda kW/m2 (jrad,R.S'v kW/m2

Ti 65 901 332 480 245
75 388 332 600 227

A316 65 738 279 325 235
75 318 320 725 220

Tabelle 5.2: Ubersicht der Wirmebilanz basierend auf den Temperaturmessungen von Vorder-
und Riickseite.

Unbekannt ist jedoch, wie grof3 die Warmestromdichtereduktion infolge einer heiffen Wand

gegeniiber einer kalten Wand ist. Deswegen sind nur einige allgemeine Aussagen moglich.

So ist der kummulierte Warmeverlust in allen Versuchen &hnlich grofl, obwohl sich die
ankommende Wirmestromdichte signifikant unterscheidet. Die Tatsache, dass die

Wiérmestromdichte durch das Material hoher ist als die Abstrahlung der Riickseite, ldsst den
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Schluss zu, dass die Temperatur der Vorderseite durch Reflektionen der heiflen Kathode an der
Probe iiberschétzt wird, dies ist derselbe Effekt der auch bei den TiAl6V4 Proben auftritt. Ein
weiterer Effekt ist durch die unterschiedliche Profilform der Warmestromdichte gegeben. Da
bei der 65 km Bedingung die Wérmestromdichte sehr lokalisiert auftritt, ist davon auszugehen,
dass die vertikale Warmeleitung in die Probenhalterung hierbei grofler ist und die
Probentemperatur limitiert. Dieser Effekt ist in der Thermographie nicht zu sehen, was durch
die groflen Variationen des Emissionsgrads infolge von Oxidation erklart werden kann. Weitere
thermische Untersuchungen benotigen genauere Temperaturmessungen, Messungen mit
Thermoelementen wurden hier nicht weiter verfolgt, da die maximale Einsatztemperatur von

Typ-K Thermoelementen bei ca. 1500 K und damit unter den gemessenen Temperaturen liegt.

Bei beiden Versuchsbedingungen nimmt die Probentemperatur zum Ende des Versuchs zu. In
dieser Phase mit hoher Last findet gleichzeitig plastische Deformation statt, daher wird der
Einfluss des thermoplastischen Effekts untersucht. Aus diesem folgt eine Heizrate von 0,04 K/s,

was zwei Groflenordnungen unter der gemessenen Temperaturdnderung von 4 K/s liegt und somit
vernachléssigbar ist.

Die Temperaturverteilung der Probenvorderseite ist in Bild 5.27 dargestellt. Im Rahmen des
65km Versuchs wurde die maximale Temperatur am Rand der Probe gemessen. Dies
entspricht der Erwartung einer Warmestromdichtezunahme durch die Kante. Ansonsten zeigt

die Probe eine homogene Temperatur iiber einen Bereich von ca. 30mm. Die
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Bild 5.27: Temperaturverteilung der Vorderseite der A316 Experimente, aufgenommen mit der
TCRP Methode.
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Temperaturverteilung der A316 Probe bei der 75km Bedingung zeigt, dass die Temperatur
inhomogen verteilt ist, mit einem lokalen Temperaturmaximum im unteren Probenbereich, an
dem die Probe einschniirt. Die Bilder der Thermografiekamera zeigen die Probenriickseite
wahrend der 65km und 75km Versuche. Es =zeigt sich ein vergleichbares Bild zu der
Probenvorderseite, mit einem Temperaturmaximum an der FEinschniirung. Auf der

Probenriickseite ist kein Einfluss einer Warmestromdichteerhohung am Probenrand erkennbar.
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Bild 5.28: Temperaturverteilung der Vorderseite der A316 Experimente, aufgenommen mit der
Thermografiekamera

Die asymmetrische Temperaturverteilung bei der 75km Bedingung ist auch auf der
Probenriickseite erkennbar. Dieses Verhalten tritt weder bei anderen Bedingungen noch bei
anderen Probenmaterialien auf. An der Probe werden weder mechanische Defekte festgestellt,
noch wird die Einspannung oder Plasmabedingung verédndert. Die Position der Einschniirung
fallt mit dem lokalen Totaldruckmaximum der Bedingung tiberein (s. Bild 4.8d). Daher wird
davon ausgegangen, dass die Stromung {iber der Probe im Gegensatz zum vermessenen Profil
eine lokale Spitze in der Warmestromdichte aufweist. Durch die geringe Wéarmeleitfahigkeit des
Edelstahls entsteht eine temperaturbedingte Schwachstelle. Da die Warmeleitfahigkeit von
Titan jedoch &hnlich grof§ ist, ist unklar, warum der Effekt bei Titan nicht auftritt. Die
Aluminiumlegierungen haben beide eine deutlich héhere Warmeleitfahigkeit, der Effekt tritt
hier nicht auf. Daher kann davon ausgegangen werden, dass der Einfluss dieses Effekts gering
ist. Das 75 km Experiment zeigt auflerdem einen Temperaturverlauf iiber der Probe in lateraler
Richtung mit einer maximalen Differenz von 120K. Da dieser Effekt nur auf der Riickseite
auftritt, wird davon ausgegangen, dass dies keine reelle Temperaturverteilung, sondern ein

Artefakt des Messaufbaus ist. Eine Vermutung hierbei ist, dass dies durch Reflexionen bzw.
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Brechung im Fenster ausgelost wird. Dieser Effekt ist durch den Schatten der Probe nach links
versetzt zu sehen. Da der Schatten aber in anderen Versuchen auch auftrat, ist nicht klar,

warum nur in diesem Versuch ein lateraler Temperaturverlauf zu sehen ist.

Die ermittelten Temperaturen wurden genutzt, um die theoretische Warmeausdehnung zu
berechnen. Wéhrend der Aufheizphase stimmte die gemessene Léngung mit der
Warmeausdehnung sehr gut iiberein. Dies zeigt, dass bis zur Belastungsphase keine weitere

Léngung der Probe auftritt.

Der visuelle Eindruck der Proben wihrend der Aufheizphase ist in Bild 5.29 dargestellt. Beide

(a) TiAI6V4 (b) A316

Bild 5.29: Visueller Eindruck der Hochtemperaturproben wahrend der Emission von
charakteristischen Spezies bei der 75 km Bedingung.

Proben zeigen eine rot-orangene Emission, die bei Titan schnell weif}, bei Edelstahl blaulich
wird. Die spektrale Analyse der Hochtemperaturproben ist in Bild 5.30 zu sehen. Dabei sind
beispielhaft drei Spektren von Titanproben (Bild 5.30a) sowie drei Spektren von Edelstahlproben
(Bild 5.30b) dargestellt, jeweils wihrend der 75km Bedingung. Neben den Spezies, die dem
Luftplasma zugeordnet werden z. B. O sind Alkalimetalle (Na und K) sowie Legierungselemente
(V, Cr, Mn) zu erkennen. Da diese Versuche Auswertefehler, die bereits angesprochen wurden,
aufweisen, sind die Linien von K und O doppelt dargestellt. Bei beiden Materialien ist die

Emission von Na und K zu Beginn der Versuche sichtbar.

Der zeitliche Verlauf mehrerer Spektrallinien ist in Bild 5.31 zu sehen. Bei der Titanlegierung
werden die Alkalimetalle von der Emission von V begleitet. Die Spektrallinien sind in einem
weiten Bereich des sichtbaren Lichts sichtbar und in den Spektren dargestellt, entsprechend ist
der visuelle Eindruck weifl. Die nachlassende Emission ist dann von der Bildung der
oberflichlichen Oxidschicht begleitet. Mit beginnender plastischer Deformation und
abplatzender Oxidschicht beginnt wieder die Emission von V. Diese ist nicht so stark wie zu
Beginn des Versuchs und auch nicht von Na und K begleitet. Vergleicht man die
Oberflachentemperatur und die Emission mit der CEA Analyse (s. Bild 3.22), so zeigen sich
einige Korrelationen. Die detektierte Vanadiumemission entspricht einer
Oberflachentemperatur zwischen 1300 K und 1650 K, was der Pridsenz von V401y entspricht.

Da die Emission von Vanadium im stationdren Zustand wieder endet, sind zwei Optionen
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Bild 5.30: Beispielhafte Spektren der Hochtemperaturproben bei der 75 km Bedingung.

denkbar. Erstens, dass die fliissige V204 Phase vorherrscht und kein gasformiges V40qg
gebildet wird. Oder aber, dass die Oxidschicht kein Vanadium mehr enthélt, sondern nur aus
TiOs und Aly;O3 besteht. Diese Schicht wirde das darunter liegende Substrat thermisch

isolieren.

Bei den Edelstahlproben ist die Emission der Alkalimetalle von der Emission von Chrom und
Mangan gefolgt. Da beide Spezies blaues Licht abgeben, ist der optische Eindruck davon
dominiert. Beide Linienintensititen erreichen nach 40s Testzeit ein Maximum und nehmen
danach wieder ab. Das Maximum entspricht einer Oberflichentemperatur von 1490 K. Im
weiteren Versuchsverlauf verschwindet die Spektralsignatur von Chrom, beginnt jedoch wieder

und steigt zu auf eine konstante Intensitdt von ca. 10 % des Maximums. Mit zunehmender
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(b) Verlauf der Linienintensitit ausgewéhlter Elemente der A316 Experimente.

Bild 5.31: Spektrale Entwicklung der Hochtemperaturproben bei der 75 km Bedingung.

mechanischer Belastung nimmt die Intensitdt um einen Faktor von etwa 3 ab. Mn wird im

weiteren Versuchsverlauf nicht detektiert.

Der Nachweis von Chrom deckt sich mit den Erwartungen, die Ansammlung von oberflachlichem
Chrom als passivierende Schicht wird bei Erreichen einer kritischen Temperatur ausgelost. Wie
in der CEA Analyse beschrieben, liegt CroOg fest vor, wiahrend die Oxide CrO, CrO5 und Cr
gasformig sind. Sie werden also in das Plasma eingetragen und dissoziieren zu atomarem Chrom,
welches angeregt strahlt. In den Spektren sind keine Bandstrukturen zu erkennen, die auf Oxide
in der Stromung hindeuten. Diese werden also vermutlich dissoziiert, bevor sie in ausreichender
Konzentration angeregt sind, um sie zu detektieren. Ein dhnliches Verhalten ist bei Mangan der
Fall, wobei hier keine Oxidphase vorliegt. Molybdan wird nicht spektral detektiert. Dies kénnte

an der geringeren Anreicherung in der Oberflichenschicht liegen. Auch Nickel, welches bei einer
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dhnlichen Temperatur in gasférmiger Phase vorliegt, wird nicht detektiert, dies konnte an dem
geringeren Dampfdruck von Ni liegen. Fe wiirde deutlich hohere Temperaturen bendtigen, ehe

es detektiert wird.

Der zeitliche Verlauf, der spektralen Intensitdt von Chrom, kénnte an der Diffusion von Cr
aus dem Grundmaterial in die Oxidschicht an der Oberfliche liegen. Die Konzentration steigt
zuerst mit steigender Temperatur und wird dann beim Erreichen einer kritischen Temperatur
in das Plasma getragen. Daraufhin ist die Emission durch die Diffusion limitiert, weshalb sie
mit weiterer Versuchszeit erst abnimmt und dann wieder zunimmt. Zuletzt nimmt die Emission
ab, da der Gradient im Material abnimmt und nicht mehr genug Cr diffundiert, um die quasi-

konstante Emission zu erhalten.

Ingesamt kann mit den hier vorgestellten Experimenten gezeigt werden, dass mechanische
Lasten den Zeitpunkt und die Art des Versagens von typischen Raumfahrtstrukturen
beeinflusst. Insbesondere Aluminiumlegierungen wechseln zwischen schmelzgetriebenem und
bruchgetriebenem Versagen. Bei den Hochtemperaturmaterialien fithrt eine erhohte
mechanische Last zu plastischer Deformation, Einschniirung und letztendlich zum
Materialversagen. Die gemessenen Oberflaichentemperaturen sind in allen Fillen nahe bei oder
oberhalb der materialspezifischen Solidustemperatur, lediglich bei schmelzenden Proben wird
die Solidustemperatur signifikant iiberschritten. Die Spektraldaten zeigen, dass Natrium und
Kalium als allgemeine Indikatoren fiir destruktive Prozesse genutzt werden koénnen.
Materialspezifische Spektralsignaturen sind bei Aluminium 6060 Lithium, bei Edelstahl Chrom
und bei Titan Vanadium. Dabei sind dies keine Indikatoren fiir Versagen, sondern fiir

Oxidationsprozesse an der Oberfliche, die ab stark erhohten Temperaturen auftreten.

5.2 Massenabschiatzung

In der Meteorforschung kann die Masse von Meteoroiden anhand der beobachtbaren
Leuchterscheinung, dem  Meteor, bestimmt  werden. Vergleichsmessungen  in
Plasmawindkanalanlagen erlauben eine bekannte Stromungsbedingung um unbekannte Gréfien
zu bestimmen [212]. Der Wiedereintritt von Satelliten in die Erdatmosphére unterliegt
denselben Prozessen wie der Eintritt von Meteoroiden, entsprechend kann diese Methode auch
auf Wiedereintritte angewandt werden [213]. Dazu bietet der Aufbau der vorliegenden Arbeit
eine Vergleichssituation am Boden, um Referenzmessungen an Raumfahrtmaterialien
durchzufithren und die Methoden zu kalibrieren [214]. Diese Kombination von Methoden
erlaubt somit die Bestimmung der Masse von Raumfahrzeugen beim Wiedereintritt. Dabei
kann die Masse einzelner Fragmente bestimmt werden, um die Fragmentierungsprozesse und

das Versagen von Strukturen genauer zu charakterisieren.

Oepik [215] beschreibt, dass die kinetische Energie eines Meteoroiden wéahrend des

atmosphérischen Eintritts in drei Anteile dissipiert wird:
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1. Wirme - Ein Teil der Energie wird in Form von thermischer Erwarmung, sowohl der Luft

als auch des Meteoroiden umgewandelt.

2. Ablation - Durch die eingetragene Warme aber auch durch Scherkrifte wird Masse
abgeschieden. Sowohl die Prozesse als auch der Massenverlust fithren zu einer

Verringerung der kinetischen Energie des Hauptkorpers.

3. Strahlung - Wie in Abschnitt 2.1 beschrieben, werden durch den Verdichtungsstofl sowohl
die Luft als auch die Ablationsprodukte angeregt, was zu Strahlung fiihrt.

Die Strahlung ist dabei der einzige Anteil, der vom Boden aus beobachtet wird. Den Anteil an
kinetischer Energie Ej;, der pro Zeiteinheit At in Strahlungsleistung ®, umgewandelt wird,

bezeichnet man als luminous efficiency 7, und er wird definiert als

At

O, =7,

(5.2)

Zahlenwerte der luminous efficiency aus Meteorbeobachtungen bewegen sich meist im Bereich
1072 bis 1073 [212, 216, 217]. Im Plasmawindkanalversuch kann Gleichung (5.2) umformuliert
werden, die kinetische Energie kann aus der Plasmageschwindigkeit v und der Massenverlustrate

%—T berechnet werden. Dann kann nach der unbekannten luminous efficiency umgeformet werden:

1 dm
q)r 51}27'33% s (53)
20
Ty = vQé . (5.4)
dt

Die Bestimmung der luminous efficiency im Plasmawindkanal nutzt dabei den identischen
Messaufbau und Plasmabedingungen, wie die Materialversuche, jedoch wurde das Echelle
Spektrometer so betrieben, dass es nicht nur die Strahlung im Staupunkt, sondern die gesamte
abgegebene Strahlung einfingt. Der Aufbau ist in [214] im Detail beschrieben. Die Masse der
Proben wurde vor und nach dem Versuch gemessen und aus der Testzeit die Massenverlustrate
bestimmt. Daraus kann die luminous efficiency im Plasmawindkanalversuch fiir verschiedene
Materialien berechnet werden. Dabei wird zwischen der Strahlung in verschiedenen
fotometrischen Passbdndern unterschieden. Passbénder, die vom in dieser Arbeit genutzten
Echelle Spektrometer abgedeckt werden, sind in Bild 5.32a dargestellt. Im weiteren Verlauf
wurden die R und I Bénder nicht weiter betrachtet, da die Proben keine Spezies aufweisen, die

in diesen Wellenldngenbereichen strahlen.

Die berechnete Iuminous efficiency der unterschiedlichen Materialien bei den beiden
Plasmabedingungen 65km und 70km sind in Bild 5.32b dargestellt. Im U-Band war bei
Aluminium keine Spektralsignatur sichtbar. In den B und V-Béndern wurden fiir alle
Materialien und Bedingungen luminous efficiency Werte bestimmt. Die Unterschiede zwischen
den Materialien und Bedingungen waren dabei im V-Band geringer, als Mittelwert wird hier

eine luminous efficiency von 1-10~° angenommen.
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Bild 5.32: Transmissionsspektren des UBVRI-System [218] und berechnete luminous efficiency
7 pro Passband.
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Bild 5.33: Mosaikbild der Cygnus OA-6 Kapsel mit verschiedenen markierten Fragmenten.

In Flugbeobachtungsmissionen wurden verschiedene Fragmente beobachtet, s. Bild 5.33. Aus der
relativen Verzogerung und den gemessenen Spektren kann der ballistische Koeffizient fgc und

die Bestrahlungsstéirke im V-Band Ey berechnet werden!. Die Bestrahlungsstéirke lisst sich mit

'Fiir die Uberlassung der Daten bedanke ich mich bei Dr. P. Jenniskens.
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der Bestrahlungsstéirke des Referenzsterns Wega in die scheinbare Helligkeit mag umrechnen,

E
mag = —2.5log; (EVVO> : (5.5)

Daraus lasst sich, mit der Messzeit t, der Fluggeschwindigkeit v und der luminous efficiency 7,

die Masse berechnen:
2¢ 102.7270.4 mag

m= 2

(5.6)

TV

Fragment fpc, kg/m?  Ey, W/(m?nm) Masse, kg

A 1180 0,27 28,1
1 360 0,095 8,2
2 650 0,18 16
3 410 0,17 14
4 610 1,1 90,3
4a 2700 0,59 45,9
4b 550 0,44 35,3
5 790 0,036 2,9
6 850 0,42 33,8
7 1440 0,26 21,2
8 1890 0,12 9,7
9 930 0,02 1,6
10 1040 0,02 15

Tabelle 5.3: Eigenschaften von Fragmenten nach der priméaren Fragmentierung.

Die Masse der einzelnen Fragmente ist in Tabelle 5.3 angegeben. Wahrend der Messzeit von 24 s
wurde demnach ein Massenverlust von 227 kg gemessen. Dies wird nun auf die gesamte Dauer
des Wiedereintritts extrapoliert, dabei dauert der Eintritt von 100 km bis 40 km ca. 7min. Der
Gesamtmassenverlust berechnet sich somit zu 3980kg, dies liegt vergleichsweise nahe an der
Masse beim Wiedereintritt von 5005 kg bis 5833 kg.
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Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden Versuche an repréisentativen Strukturmaterialien
der Raumfahrt unter thermochemischen und aeromechanischen Lasten durchgefiihrt, wie sie bei

einem typischen Wiedereintritt aus dem niedrigen Erdorbit auftreten.

Die bestehende Flug-Boden-Skalierung der Plasmabedingung von Kolesnikov wurde erweitert,
um Versuche mit der neuartigen Probenform zu ermdglichen. Dazu wurden die
Grenzschichtgleichungen im Staupunkt aufgestellt und um den zweidimensionalen, planaren
Fall erweitert. Die bekannte LHTS Ahnlichkeit wurde in Form der Stanton-Zahl neu aufgestellt
und um die geometrische Skalierung erweitert. Die Transformation von axialsymmetrischen auf
planare Fille geht dabei mit einer notwendigen Verdopplung des Geschwindigkeitsgradienten
am Qrenzschichtrand einher. In Uberschallstréomungen ist das Verhéltnis zwischen den
Geschwindigkeitsgradienten bei identischem Radius ein konstanter Faktor 0,9. Entsprechend
kann zwischen den unterschiedlichen Geometrien direkt transformiert werden. Die
Umrechnung von runden und flachen planaren Koérpern, Rund- und Flachstdben, wurde
numerisch untersucht. Dies ergibt einen Umrechnungsfaktor der Radien: rg/rs = 1,3. Sowohl
die Transformation als auch die Umrechnung zwischen Rund- und Flachstab wurde in
Plasmawindkanalversuchen validiert. Dabei kamen eine bestehende axialsymmetrische,
kalorimetrische Wérmestromdichtesonde und zwei neue Stab-Kombisonden zum FKEinsatz. Die
neuen Sonden wurden mit zwei unabhingigen Auswertemethoden ausgewertet. Die Ergebnisse
sind in sich konsistent und bestdtigen die Transformationstheorie bei den untersuchten
Plasmabedingungen. Die Bestimmung des Geschwindigkeitsgradienten ist weiterhin mit grofien
Unsicherheiten verbunden. In Anbetracht dessen konnen weitere Untersuchungen zur
Verbesserung der Umrechnung zwischen Rund- und Flachstab durchgefiihrt werden, um die
Unsicherheiten in Zukunft weiter zu verringern. Das neue Sondendesign ermdglicht direkte
Messungen der Waérmestromdichte auf unterschiedlichen Materialien. So kann die

Waérmestromdichtereduktion als Folge der katalytischen Eigenschaften bestimmt werden.

Die Ableitung von mechanischen Lasten von Flug zu Boden wurde anhand von Daten aus
Freiflugexperimenten in einem Stoflwindkanal berechnet. Als Modell wurden drei Module der
ISS genutzt. Die Flugbahn im Stofiwindkanal wurde mittels Hochgeschwindigkeitskameras
aufgenommen, die Flugtrajektorie extrahiert und auf die Beschleunigungen zuriickgerechnet.
Ein dynamisches Punktmassenmodell wurde zur Bestimmung der Kraft und der Momente an
den Verbindungsstellen entwickelt. Die Lasten wurden auf einen Trajektorienpunkt
zuriickgerechnet und entlang eines Trajektorienabschnittes extrapoliert. Die bekannte
Geometrie der Verbindungsstellen der Raumstation ergibt dann die Spannungen an den

Kopplungsmechanismen der einzelnen Module.

Die kombinierte Skalierung von mechanischen Lasten und Plasmabedingungen von Flug- zu

Bodenbedingungen ermoglicht erstmals, Trajektorienpunkte unter kombinierten Lasten in
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Plasmawindkanalanlagen aufzubringen. Die Wiedereintrittstrajektorie der Cygnus OA-6
Mission wurde als Basis der Versuchsbedingungen gewahlt. Drei charakteristische
Trajektorienpunkte wurden gewéhlt. 90 km entspricht dem frithen Wiedereintritt, 75km der
typischen Hohe der destruktiven Fragmentierung und 65km ist eine typische Hohe fiir

weiterfithrende Versagensprozesse.

Ein mechanischer Lastaufbau, der vor Plasmabedingungen geschiitzt ist und die notwendigen
mechanischen Lasten aufbringen kann, wurde auf Basis eines elektromechanischen
Priifzylinders entwickelt. Flachstabproben mit einem Querschnitt von 20 mmx5mm wurden
aus vier metallischen Strukturlegierungen ausgesucht. Zwei Aluminiumlegierungen, eine
Edelstahllegierung und eine Titanverbindung wurden gewahlt. Zwei mechanische
Lastbedingungen wurden untersucht, eine Haltebedingung entspricht dabei einer unbelasteten
Testmethodik, wihrend die Aufpragung der zuvor ermittelten Lasten dem nominalen Lastfall

entspricht.

Die Materialversuche wurden thermografisch, spektroskopisch und fotogrammetrisch
beobachtet. Aus dem Temperaturverlauf und der -verteilung wurde ein simples thermisches
Modell entwickelt, um die Warmeverluste quantifizieren zu koénnen. Dies zeigt, dass die
Probenmitte in einem stationdren Zustand ist. An den Verlusten ist bei den
Aluminiumlegierungen  die ~ Warmeleitung  mafigeblich  beteiligt,  wihrend  die
Hochtemperaturmaterialien von Verlusten infolge thermischer Abstrahlung dominiert werden.
Diese thermische Umgebung muss im Rahmen einer Skalierung zum Flugfall beachtet werden.
Versuche, bei denen eine Einschniirung auftrat, konnten mit fotogrammetrischen Methoden
rekonstruiert werden, um die wahre Spannung zu ermitteln. So konnte auch die Zugfestigkeit
der Materialien ermittelt werden. Die Langung der Proben liel sich bei geringen Lasten
ausgezeichnet mit der Warmeausdehnung vergleichen. Bei hohen Lasten war die Bestimmung
des E-Moduls, wegen Verformungen im Messaufbau, nicht mdéglich. Wahrend Edelstahl und
Titan immer unter Einschniirung versagten, traten bei den Aluminiumlegierungen drei
Versagensarten auf. Dabei war die aufgebrachte Last der entscheidende Unterschied zwischen
Schmelzen oder Bruch als Versagensart. Die typischen Krafte beschleunigten das Versagen

signifikant.

Die spektrale Untersuchung zeigte, dass beim Erwéirmen alle Proben Natrium und Kalium
emittierten. Aluminium 7075 zeigte ansonsten keine spektralen Emissionen, Aluminium 6060
zeigte eine charakteristische Emission von Lithium, die auch in Beobachtungsmissionen
auftrat, dort aber anderen Komponenten zugeordnet wurde. Titan emittierte lediglich
Vanadium, wiahrend Edelstahl vor allem Chrom und Mangan in geringen Mengen emittierte.
Die sonstigen Legierungsbestandteile wurden spektroskopisch nicht entdeckt. Dies zeigt, dass
Materialversagen ohne die Emission der Hauptlegierungselemente auftreten kann, was in
Beobachtungsmissionen bisher nicht bedacht wurde. Eine Versuchsreihe mit unfokussiertem
Spektrometer wurde durchgefiihrt, damit die gesamte Abstrahlung gemessen werden konnte.

Diese Daten wurde fiir Vergleiche mit Methoden der Meteorbeobachtung genutzt. Dazu wurde



die luminous efficiency von typischen metallischen Raumfahrtmaterialien zu 1 - 1075 bestimmt.
Dies erlaubt es, aus Flugbeobachtungsdaten der Cygnus-OA6 Mission, die Masse einzelner
Fragmente beim Wiedereintritt zu bestimmen und auf die gesamte Trajektorie hochzurechnen.

Die Massedaten aus dem Missionsdatenblatt liegen nahe an der berechneten Gesamtmasse.

Als Weiterfithrung dieser Arbeit bietet sich die Erweiterung der Versuchsmatrix an, vor allem,
indem weitere Punkte entlang der bisherigen Trajektorie untersucht werden. Es ist
naheliegend, weitere Materialien zu untersuchen, wobei sich vor allem Faserverbundwerkstoffe
mit anisotropen Materialeigenschaften anbieten. Weiterhin ist die Erweiterung um zuséatzliche
Lastarten, wie Biegung, Torsion und Scherung von groflem Interesse. Zusétzlich kann der
Aufbau fiir die Flugphase nach der Fragmentierung erweitert werden. Vor allem spektrale
Untersuchungen auflerhalb des Staupunkts sind fiir weitere Untersuchungen und Vergleiche
zwischen Bodenversuchen und beobachteten Wiedereintritten relevant. So kdnnen
Spektraldaten aus Beobachtungsmissionen besser verglichen werden und das Wissen um
destruktive =~ Wiedereintritte  vergroflert  werden. Die  vorgestellte  Methode  zur
Massenbestimmung  bei  bekannter luminous efficiency lieBe sich  potenziell an
Meteorbeobachtungsstationen zur Beobachtung des destruktiven Wiedereintritts anwenden.
Dies wiirde es ermoglichen, Daten, die bereits aufgenommen werden, um quantifizierbare
Wiedereintrittsmassen zu erweitern. Insbesondere zukiinftige Flugbeobachtungen von
destruktiven Wiedereintritten konnten weiter charakterisiert und einzelne Fragmente detailliert

identifiziert werden.
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A Betrachtung der Messabweichung

Die Abweichung zwischen einem Messwert und dem wahren Wert wird als Messabweichung
bezeichnet. Diese Abweichungen lassen sich in zwei Kategorien einteilen. Systematische Fehler
einerseits, die durch Unzuldnglichkeiten im Modell, dem Aufbau, der Kalibrierung oder der
Messung hervorgerufen werden und die eine einseitige Verschiebung der Ergebnisse
hervorrufen. Andererseits zufillige Fehler, welche aus nicht beherrschbaren FEinfliissen der
Messgerate, Umwelt oder der Genauigkeit einer Skala folgen [219, 220]. Systematische Fehler
sind einzugrenzen und abzuschdtzen, wihrend zuféllige Fehler durch die verwendeten Geréte
beschrieben werden konnen. Fiir beliebige Funktionen y = f(x1,x2) hingt die Fortpflanzung

des Fehlers e von dem Operator ab,

y=x1+ 12 ey, =€z +€ay, (A1)
y =z — 2 €y, =€z, — €ay, (A.2)
Y =21 T2 ey/y, = €x, [T1 + €z, /T2, (A.3)
Yy =x1/T2 ey/y, = €x, [T1 — €z, /T2 . (A.4)

Diunnwandkalorimeter

Die Warmestromdichtemessung mit der Diinnwandmethode folgt der Gleichung;:

B cpmdz

el (A.5)

Da die Wérme nicht nur den Kupfereinsatz erwédrmt, sondern auch das Lot sowie das
Thermoelement, muss die Warmekapazitidt dieser Komponenten beachtet werden. Der
Kupfereinsatz und das verwendete Lot wurden mit einer Shimadzu AUW220D Analysewaage
gewogen, die Masse des Thermoelements wurde abgeschétzt. Die dazugehorigen

Wirmekapazitdten entstammen der Literatur [142-144].

System Grenzabweichung typische Abweichung
Analysewaage 0,1 mg 0,5%
Messschieber 0,1 mm 2%

Tabelle A.1: Ungenauigkeiten der Messsysteme fiir die Diinnwandmethode.
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A Betrachtung der Messabweichung

Die genutzten Werte sowie die Messabweichungen sind:

cpcu =390J/(kgK), Acpcu=47/(kgK), mc,=0,605g, Amc, =0,001g, (A.6)
cpLot = 200J/(kgK), Acprot =20J/(kgK), mpe =0,009g, Ampe =0,001g, (A7)
Cp,TE = 488 J/(kg K) y ACp,TE =10 J/(kg K) , Mmrgp = 0,005g y AmLot = 0,005g . (AS)

Nach der Fehlerfortpflanzung ergibt sich die relative Messabweichung zu:

Aq ‘QAd‘ . ’AdT/dt‘
g | 7d dT)di
ACp,Cur'nCu + ATnCucp,Cu + ACp,LOtmLOt + Arn/LLoth,Lot + Acp,TEmTE + A777‘TECp,TE
Cp,CuMCu + Cp,LotM Lot + Cp, TETMTE

(A.9)

In Summe ergibt sich eine maximale Abweichung von 4 %. Zusétzlich muss die Abweichung
aufgrund der unvollkommenen Modellierung betrachtet werden. Warmeleitung in den PEEK
Halter und entlang des Thermoelements wurde vernachldssigt, eine Abschitzung der
abgeleiteten Wérme mit dem Abkiihlverhalten zeigt, dass diese sich in der gleichen
Groflenordnung (ca. 5 %) bewegt wie die zufillige Messabweichung. Zuséatzliche Effekte, wie
das Aufheizen der seitlichen Flidche [129], kann Abweichungen von bis zu 100 % zur Folge
haben. Diese systematische Messabweichung ist mit den genutzten Methoden nicht weiter
beschreibbar. Aufgrund dieser Effekte werden typischerweise Messunsicherheiten von 20 % bis
30 % angegeben [126].

Durchfluss-Kalorimeter

Die relative, zufallige Messunsicherheit der Durchfluss-Kalorimeter wird beschrieben durch:

A _
q

ATams
Taus - Tein

ATaus
Taus - Tein ‘

Ac (A.10)
Cp

A
+‘p +‘
p

|

d v

2Ad‘ |AV'

Der Volumenstrom des Kiihlwassers wird mit einem Siemens Sitrans FM Mag 1100 - DN6
Messaufnehmer gemessen und mit einem Siemens Sitrans FM Mag 5000 Messumformer
ausgegeben. Der konstant gemessene Volumenstrom unterliegt dabei der Ungenauigkeit beider
Komponenten. Die  Temperaturmessung  erfolgt —mit zwei Pt100 Klasse A
Widerstandsthermometern. Der Durchmesser der Referenzfliche wurde mit einem

Messschieber bestimmt. Die Abweichungen sind in Tabelle A.2 angegeben.

Die Dichte des Wassers wird fiir die Konversion des Volumenstroms in einen Massenstrom
verwendet. Der Volumenstrom wird am Wasserzulauf gemessen, die Temperatur ist hier
wahrend eines Versuchs nahezu konstant. Da die Dichte als konstant angenommen wird, sich

jedoch mit der Wassertemperatur &ndert [221], wird die maximale Abweichung der Dichte



System Grenzabweichung typische Abweichung

V - Messaufnehmer 0,2% + 1mm/s 0,8%
V - Messumformer 0,4% £+ 1mm/s 1%
Widerstandsthermometer 02%+0,15K 5%
Messschieber 0,1 mm 1%

Tabelle A.2: Ungenauigkeiten der Messsysteme.

abgeschatzt:

Pwasser = 998kg/m? | Apwasser = 6kg/m? . (A.11)

Genauso wird die Abweichung der spezifischen Warmekapazitat [221] abgeschétzt:

Cp,Wasser — 4182 J/(kg K) s ACp,VVasser =40 J/(kg K) . (A12)

Die relative Messabweichung ist sowohl von der Warmestromdichte, als auch dem Durchfluss
abhéngig. Der Anteil der unterschiedlichen Fehlerquellen bei einer Warmestromdichte von
1MW ist in Bild A.la dargestellt. Bei einem niedrigen Volumenstrom dominiert die
Messabweichung durch die Volumenstrommessung, bei einem hohen Volumenstrom nimmt die
Messabweichung der Temperaturmessung zu. Da das Optimum von der Warmestromdichte
abhéngt, ist die Gesamtmessabweichung bei verschiedenen untersuchten Warmestromdichten

in Bild A.1b dargestellt. Die Messungen der einzelnen Trajektorienpunkte ist markiert. Fir die

T 17T I LI B B | T 1T I T 1T 100 [ T 17T I T 1T I T 1T LI | ]

100 - N T, E L — 128 kwW/m? )

o — P Tou ] . 80 — s18kw/M dl
= d —  Gesamt . =S - 1154 KW/ 8
ab \Y 7 ab ]
c c r T
z R .
e QO [ T
z . i

g T 40 —
g 1L - g ]
L = = < ]
© c / 3 © 20 7
01 | I I I | I I - I L1 1 1 I L1 1 1 0 C | I I I L1 1 1 I L1 1 1 I L1 1 1 ]

0 10 20 30 40 0 10 20 30 40

Volumenstrom, |/h Volumenstrom, |/h
(a) Anteile der Messabweichung bei einer (b) Gesamtmessabweichung bei verschiedenen
Wiérmestromdichte von 1 MW Wiérmestromdichten, markiert sind die

vermessenen Trajektorienpunkte

Bild A.1: Grenzabweichung der Warmestromdichtemessungen mit Durchflusskalorimetern.

123



124

A Betrachtung der Messabweichung

niedrige Warmestromdichte ist die Messunsicherheit mit 31 % signifikant, die beiden anderen

Bedingungen weisen Messunsicherheiten von 10 % bis 11 % auf.

Non-Integer System Identification

Die Fehleranalyse der NISI-Methode gestaltet sich duflerst schwer. Dies liegt an der inhdrenten
Sensitivitdt schlecht gestellter Probleme, s. Abschnitt 3.2.2. Je nach genauer Parameterwahl
bei der Kalibrierung, der Wahl des Polynoms oder der Art und Stérke der Filterung kénnen
die Werte signifikant schwanken. Als erste Abschitzung wird hier die Abweichung der

Referenzwarmestromdichte als Inputparameter der absoluten Kalibrierung angegeben:

P
i= %%u . (A.13)
Laser
Dabei wurde die Flidche mit einem Messschieber vermessen (s. Tabelle A.1) und der
Absorptionsgrad der Oberfliche «ac, aus der Literatur tbernommen [140, 141]. Die
Laserleistung ist mit ca. 10 W Genauigkeit bekannt, somit ergibt sich die relative

Messabweichung,

Aq:‘APLaser (A14)

q

Die Genauigkeit hieraus ist dann ca. 17% vor allem durch die Unsicherheiten im

+’2iL‘+‘AaCu

P aser QCu

Absorptionsgrad.

Systematische Messabweichungen treten vorrangig auf, wenn eine Warmestromdichte auf eine
nicht kalibrierte Flache trifft. Dies héngt inhdrent vom Design des Korpers ab, bei der Stab-

Kombisonde wird eine Messunsicherheit von 20 % bis 30 % angenommen.
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