Kapitel 1

Wissenschaftliches Vorgehen und
Zielsetzung

1.1 Einleitung und Motivation

Die Raumfahrt ist in der heutigen Welt unverzichtbar, und sie wird auch in den kommen-
den Jahrzehnten immer wichtiger werden. Es ist mittlerweile selbstversténdlich gewor-
den iiber Satelliten zu kommunizieren, jederzeit aktuelle Informationen aus allen Teilen
der Welt zu erhalten und seinen genauen Standort zu kennen. Auch in der Wissenschaft,
bei der Erkundung unseres Sonnensystems, sowie des Universums ist die Raumfahrt un-
verzichtbar. Hierfiir sind neue Satelliten und Raumfahrzeuge notwendig.

Begonnen hat die moderne Raumfahrt in den 30er Jahren des vergangenen Jahrhunderts.
Die erste moderne Rakete (Aggregat 4) wurde in Deutschland unter der Leitung von
Wernher von Braun entwickelt. Diese Rakete ist etwa 14 m hoch und hat eine Gesamt-
masse von 13,5 t. Die A4 war als erste Rakete iiberhaupt in der Lage eine Gipfelhdhe
von 100 km Héhe zu erreichen und hat damit nach Definition der FAI (Fédération
Aéronautique Internationale) die Grenze zwischen Erdatmosphére und Weltall durch-
brochen.

Die A4 verfiigte bereits iiber eine Kreiselsteuerung (Gyroskope), die Kursabweichungen
registriert und die Kurskorrektur einleitete. Als Treibstoff verwendet diese Rakete Ethyl-
alkohol, der mit Sauerstoff unter hohem Druck in eine Brennkammer eingespritzt wur-
de. Auf diese Weise erreichte diese Rakete nach Brennschluss eine Endgeschwindigkeit
von etwa Mach 5 ([Neufeld]). Auch nachfolgende Raketen wie die Saturn 5, die fiir
das Apolloprogramm entwickelt wurde, das amerikanische Space-Shuttle, die russische
Sojus und die européische Ariane Rakete verfiigen auch heute noch iiber ein sehr dhn-
liches Antriebskonzept ([Meschede-2005]| [Bergmann-1980]). Dieses chemische Antriebs-
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konzept wird anch weiterhin notwendig sein, um die Gravitation der Erde zu iiber-
winden. Fiir Raumlahrzcuge aul inlerplanctaren Missionen, oder aul héheren Umlaul-
bahnen gibt es jedoch neue und effizientere Antriehskonzepte. [n diesen Raumtahrzengen
werden vermehrl clekirischie Tricbwerke verbaul, wie in lolgenden Quellen beschrichen
|Brown-2004| |Feili-2012.

Flekirigche Trichwerke erzcugen cinen hdheren spoezilischen Impuls als konventionelle
Verbrennungstriebwerke. Daher sind elektrische Triebwerke deutlich Treibstoffetfizienter.
Wihrend bei cinem Finsatz von chemischen Trichwerken oder Kaltgasdiisen als Sarel-
litensteuerdiisen die Masse des crforderlichen Treibstoffs in etwa der Masse der ge-
samten Nutzlast entspriche, wird fiir elektrische Iriebwerke lediglich ein Bruchteil des
Treibstoffs bendtige. Mit cner priziseren Stenerung der Ausstofgeschwindigkeit mittels
Autheizung des Gases und einer Verbesserung der gasdynamischen Prozesse innerhalb
der Diisencinheit kann dic benétigte Treibstoffimenge nochmals reduziert werden. Bei
gleichbleibendem Schinb werden somit eine hithere Kapazitit des Rammtahirzenpgs tiir
weitere Nulzlast, cine langere Missionsdaucer, als auch cine grikere Reichweile crziell.
Aus diesein Grund ist das thernmnofluiddynamische Verstindnis der Expansionsstrimung
in Verbindung mit der Tonisalion und clekirischen TeiufEhigkeit des generierten Plasmas
von héchster Bedeutung.

Die heutige Auslegung cines clektrigchen Trichwerkes fiiv cin Raumfahrzeug basiert mo-
mentan noch hiufig auf Erfahrungswerten, die anhand von Experimnenten gewonnen
werden. Numerische Methoden, die Temperaturen, Geschwindigkeiten, lonisationsgrad
und Verschleil verldsslich berechnen, sind moementan noch nicht vollstindig entwickelt.

Arund hierfily ist, dass eine Gasstromung

&, je nach lonisationsgrad stark unterschiedliche

Eigengchaften anfweist. Ein unmerisches Modell, welches in der Lage ist. ein solches clek-
trigches Triebwerk z1 modellieren, wire fiir die Auslegung eines elektrischen Triebwerkes
von grokem Nulzen. Unter der Verwendung cines solchen Modells kdnnte beigpiclaweise
dag Design eines Triebwerkes und die im Hinblick anf Temperaturverteilungen im Trieb-
werk selbsl oplimicrl werden. Dics ist cine bedeulende Fragesiellung, da zu hohe Tem-

peraturen im Triebwerk zu Verschleif und schlieklich zum Versagen fithren.

1.2 Zielsetzung und Vorgehen

In dieser Arbeir soll die Strimung in einem eleltrischen Triebwerk anhand eines Experi-
mentes und cines numerischen Modells untersucht werden. Untersucht wird ecin thermo-
elelctrisches Lichthogentrisbwerk. Bei diesem Triebwerkstypen wird Gas zwischen zwel
konzenltrisch angeordneten Elckiroden ionisiert. Die Temperaluren beiragen weniger als
5000C, weshalb sich diese Triebwerke auch fiir einen kontinuierlichen Betrieb eipnen.
Der Tonisalionsgrad innerhalb der Brennkammer des Treibwerks isu cher gering. Dennoch
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ist ein kontinuierlicher Betrieb eines solchen Triebwerkes nicht einfach, da die Betriebs-
temperaturen teilweise oberhalb der Schmelztemperaturen der verwendeten Materialien
liegt.

Zunichst wird allgemein der Transport kompressibler Medien in Kapitel 2 vorgestellt.
Die in diesem Kapitel eingefiihrten Gleichungen und Kenngrofen werden ebenfalls im
Kapitel 7 verwendet, in dem der hier verwendete Solver vorgestellt wird. Dieser Solver
wird an mehreren Stellen innerhalb dieser Arbeit getestet. So wird unter Verwendung
dieses Solvers in Kapitel 4 das Ergebnis eines Hyperschallexperiments simuliert und mit
Messdaten verglichen. Bei dieser ersten Untersuchung wird ein vereinfachter Basissolver
verwendet. Dieser Solver beinhaltet alle Terme, die fiir einen kompressiblen Transport
einer Stromung notwendig sind. Zusétzlich wird dieser Solver in Kapitel 7 getestet. Bei
diesen Versuchen handelt es sich um Messungen, die an einem Kaltgastriebwerk durch-
gefithrt wurden.

Parallel zu diesen Testreihen wird ein elektrisches Triebwerk als Experiment aufgebaut
und getestet. Ziel ist ein Testaufbau eines elektrischen Triebwerkes, welches kontinu-
ierlich (mehr als 30 s Dauerbetrieb) betrieben werden kann. Begonnen wird mit einem
stark vereinfachten Experiment in Kapitel 6. Hierbei handelt es sich um einen einfachen
Ringspalt. An diesem Ringspalt wird das Ziindverhalten getestet. Der Zusammenhang
von Elektrodenabstand und Gasmenge im Verhéltnis zur Duchschlagsspannung ist an
dieser Stelle von Interesse. Auf Basis dieser Messdaten wird schlieflich das Triebwerk
INGA entwickelt.

Der INGA Autbau und die Durchfiithrung sieht wie folgt aus. Durch einen Ringspalt wird
ein Edelgas hindurchgeleitet. Zwischen dem Innen- und dem Aufsenring des Ringspalts
wird eine Spannung von 2000 V' angelegt. Wird nun ein Edelgas durch den Ringspalt
hindurchgeleitet, so kommt es zu einem Spannungsdurchschlag. Nach dem Spannungs-
durchschlag stellt sich im kontinuierlichen Betrieb eine Spannung von etwa 20 V' ein. Der
Strom wird durch ein Netzteil auf 20—30 Ampere begrenzt. Abhéngig von der eingekop-
pelten Leistung wird das Gas aufgeheizt. Dies bedeutet eine deutlich hohere Temperatur
des Gases und damit eine Volumenzunahme. Somit steigt auch der Druck im Trieb-
werk. Aufserdem fithrt die hohere Temperatur zu einer hoheren Schallgeschwindigkeit
im Ringspalt. Dies wirkt sich positiv auf den Impuls und somit auf den Wirkungsgrad
des Triebwerkes aus.

Der Versuchsaufbau INGA T wird weiter entwickelt zu INGA II, da der INGA T sehr
storanfillig ist und das Ziel des kontinuierlichen Betriebes mit diesem Versuchsauf-
bau nicht erreicht wurde. Durch die Verwendung von hochwertigeren Materialien im
Brennkammerbereich und Verédnderungen an der Geometrie ist es mit diesem modifi-
zierten Versuchsaufbaues mdoglich den Dauerbetrieb zu realisieren und die Geometrie
fiir Parameterstudien schnell zu &ndern (modular aufgebautes Triebwerk).

Zusatzlich zum Experiment wird in dieser Arbeit parallel ein numerischer Code ent-
wickelt, welcher die stromungsmechanischen Zustinde im Triebwerk abbildet. Um diese
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technischen Prozesse zu optimieren, miissen die kompressiblen und elektrischen Trans-
portgréfen hoch komplexen Strémungsvorgénge innerhalb der Diisengeometrie so prazise
wie moglich modelliert werden. Genutzt wird hierfiir ein Ersatzmodell, das in dieser
Arbeit genau beschrieben und getestet wird. Die Modellierung erfolgt in Form einer
3D-Simulation, welche die Stromungs-, Thermo- und Elektrodynamik innerhalb der
transsonischen Diise abbildet. Zur Verifizierung der numerischen Ergebnisse werden die
experimentell gewonnenen Daten verwendet. Bei diesen Daten handelt es sich einer-
seits um Kaltgasmessungen, an unterschiedlichen Triebwerksgeometrien, die im Kapitel
6 gezeigt werden. Die Messergebnisse des INGA II Aufbaus werden genutzt um zwei
Faktoren (¢ und 1) zu bestimmen. Diese beiden Faktoren beeinflussen im numerischen
Modell mafgeblich die Autheizung des Gases.

Abschliefsend werden in dieser Arbeit die experimentellen Ergebnisse mit den nume-
rischen verglichen. In Kapitel 8 wird die Arbeit nochmals zusammengefasst und ein
Ausblick geboten.
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Kapitel 2

Transport kompressibler Medien

In der Stromungsmechanik wird allgemein die Finite Volumen Methode (I'VM) ver-
wendet. Hierbel werden Frhaltungsgleichungen lir die Masse, den Impuls und der
Energie, i Form von partiellen Differentialgleichungen definiert, denen Erhaltungs-
girze zugrunde legen. Die fir dag verwondete Modell zugrunde licgenden Irhaltungs-
gleichungen werden in den folgenden Unterkapiteln vorgestells. Dabel wird auf mch-
rere Literaturstellen zuriickgegriffen. Die hier beschrieben Methoden sind ebenfalls in
[Ferziger-1997], [Ocrtel-2009]. [Spurk-2007] und [Noll-1993] su findeu.

Ziel der Srromungsmechanik ist es, das Verhalten von Fluiden abzubilden nund vorher-
susagen. Als Fluide bezscichuet man allgemein Gase und Flissigkeiten, weil die meisten
physikalischen Gesetze und Zusammenhéange sowohl fitr Gase, als auch fitr Flilusigkeiten
gelien. Die Stolldalen unterscheiden sich nur quantitativ. Als Fluid bescichnel man
allgemein eine Substanz die einer beliebig langsamen Schernng keinen Widerstand ent-
gegen selxl.

2.1 Raketengleichung von Ziolkowskij

Um den Wirkungsgrad eines Iriebwerkes bewerten zn kinnen ist es sinnvell einen
Blick auf dic Raketengleichung su werfen, Dic Gleichung beschreibt die grundlegen-
de Gesetzmiikigkeit filr Antriebe, die Schub durch kontinuierlichen Ansstoft von Treib-
masse crzeugen. Eg handell sich um cine einfache Impulsbilanz. In dicser Gleichung wird
die Endgeschwindigkeit einer Rakete (v), mit der Startmasse (M) nnd der Masse des
Treibsiolls (M) ins Verhdlinis gesclst. Die Ausstromgeschwindigkeil des abgebrannten
Treibstotfs aug der Diise ist {ve).
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v =1 -In (?\2) (2.1)

Was bei dieser Gleichung sofort aufféllt ist, dass eine hohe Austrittsgeschwindigkeit

des Treibstoffs einen grofen Einfluss auf die Endgeschwindigkeit der Rakete besitzt.
Das Verhéltnis von Raketenmasse zur Gesamtmasse hat weniger Einfluss auf die End-
geschwindigkeit, da es durch den natiirlichen Logarithmus geddmpft wird. Dies ist auch
der Grund, weshalb es sinnvoll ist, hochkomplexe und aufwendige elektrische Antriebs-
systeme zu entwickeln, die den mitgefiihrten Treibstoff deutlich effizienter nutzen. Die
Reichweite eines Raumfahrzeugs kann so deutlich erhdht werden.

In den letzten Jahrzehnten wurde besonders im Hinblick auf interplanetare Missionen
an unterschiedlichen Triebwerkstypen geforscht und publiziert. Mittlerweile gibt es eine
Vielzahl unterschiedlicher Antriebskonzepte, die sich im Hinblick auf Treibstoffverbrauch,
spezifischen Impuls, absoluten Schub, Energiebedarf und Verschleift sich deutlich un-
terscheiden. Somit ist es stark von der jeweiligen Mission abhéngig, welches Antriebs-
konzept das geeignetste ist. Nachfolgend werden die aktuell wichtigsten Antriebskonzepte
vorgestellt.

Chemische Triebwerke

Standardméfig werden haufig immer noch chemische Triebwerke in Raumfahrzeuge ein-
gebaut. Das Funktionsprinzip basiert noch immer auf dem Funktionsprinzip der A4. Die
Triebwerke moderner Raketen, wie die européische Ariane 5, die russische Sojus, oder
das amerikanische Space-Shuttle, basieren ebenfalls auf diesem Funktionsprinzip. Diese
Triebwerke werden immer dann verwendet, wenn ein Raumfahrzeug grofse Schiibe beno-
tigt. Die Treibstoffeffizienz eines solchen Antriebssystems ist allerdings duferst gering.
Der Schub eines solchen chemischen Triebwerks ist in der Gréfsenordnung 300 s. So hat
ein Space-Shuttle mit einem Startgewicht von etwa 2050 ¢ lediglich eine Nutzlast zur
ISS von 16,4 t. Daher sind diese Triebwerkstypen fiir Deep Space Missionen denkbar
ungeeignet.

Kaltgas-Triebwerke und thermische Lichtbogen-Triebwerke

Kaltgastriebwerke funktionieren mit einem Gas, welches durch eine Diise expandiert
wird. Das Kaltgastriebwerk wird haufig zur Lagerregelung eines Raumfahrzeugs ein-
gesetzt, weil es einfach herzustellen, klein und leicht, und nicht storanfillig ist. Kalt-
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gastriebwerke erzeugen allerdings nur einen geringen Impuls, was bezogen auf den
Schub einen hohen Treibstoffverbrauch zur Folge hat. Die Weiterentwicklung eines
solchen Kaltgastriebwerks ist das thermische Lichtbogentriebwerk (Arc-Jet). Dieser ist
auf Grund seines héheren Wirkungsgrades deutlich attraktiver, als Kaltgas oder che-
mische Antriebe.

Das thermische Lichtbogentriebwerk besteht aus zwei koaxial verlaufenden Elektroden,
die eine Diisengeometrie formen. Zwischen den beiden Elektroden wird eine elektrische
Entladung erzeugt. Gas wird in die Entladungskammer eingeleitet und durch die elek-
trischen Entladungen ionisiert und aufgeheizt (etwa 5000 K'). Im Dauerbetrieb ist die
Spannung und der Strom kontinuierlich. Abhéngig von der eingekoppelten Leistung
wird das Gas aufgeheizt. Dies bedeutet eine deutlich héhere Temperatur des Gases und
damit eine Volumenzunahme. Somit steigt auch der Druck im Triebwerk. Auferdem
fiihrt die hohere Temperatur zu einer héheren Schallgeschwindigkeit im Ringspalt. Dies
wirkt sich positiv auf den Impuls und damit auf den Wirkungsgrad des Triebwerkes
aus. Der Ionisierungsgrad eines solchen Triebwerks ist eher gering (o << 1%o). Als
Treibstoff werden typischerweise Ammoniak, Hydrazin, oder Edelgase verwendet. Die
Verwendung von Wasserstoff ist ebenfalls sehr attraktiv, da sich hierdurch sehr hohe
spezifische Impulse erzeugen lassen.

Gebrauchliche Leistungsklassen der thermischen Lichtbogentriebwerke liegen im Bereich
zwischen 1 kW und 100 kW. Die Austrittsgeschwindigkeit bei Wasserstoff kann bis zu
15 kTm betragen. In den folgenden Literaturquellen sind aktuelle Forschungsergebnisse
im Bereich der thermischen Lichtbogentriebwerke gegeben. |[Kakami-2008|, [Pan-2010],
|Kakami-2011|, [Auweter-Kurtz-2004] und [Tang-2011]

Tonen-Triebwerke

Tonentriebwerke erzeugen in einem Entladungsraum lonen, die in einem elektrischen
Feld beschleunigt werden. Die lonen werden aus dem Triebwerk hinaus geschossen
und anschliefend neutralisiert. Die Neutralisation ist erforderlich um eine Aufladung
des Raumfahrzeugs und somit eine Umkehr der ausgestoffenen lonen zum Raumfahr-
zeug zu verhindern. Der spezifische Impuls eines solchen Triebwerks ist hoher, als
bei Kaltgas-, oder thermischen Lichtbogentriebwerken. Der maximale Schub ist je-
doch geringer. lonentriebwerke zeichnen sich durch eine hohe Standzeit aus. Sie sind
besonders fiir interplanetare Langzeitmissionen geeignet. Aktuell gibt es verschiedene
Bauformen, die in Raumfahrzeugen zum Einsatz kommen. Eine gute Ubersicht iiber
die unterschiedlichen Bauformen von Ionentriebwerken ist in [Fruchtman-2003] und
[Feili-2012] zu finden.
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Hall-Triebwerk

Bei dem Halltriebwerk handelt es sich um einen in den 1960ern entwickelten russischen
Triebwerkstyp. Das Triebwerk besteht aus einer ringférmigen, keramischen Entladungs-
kammer. Am Triebwerksausgang befindet sich eine Hohlkathode, am Triebwerksboden
in der Ndhe der Gaseinleitung eine Anode. Als Treibstoff werden Edelgase verwendet.
Starke radiale Magnetfelder zwingen Entladungselektronen nun auf Kreisbahnen in der
Entladungskammer. In diesem Bereich finden Stofprozesse zwischen den Entladungs-
elektronen und dem eingeleiteten Edelgas statt. Auf diese Weise entstehen Edelgasionen,
die in Richtung Hohlkathode beschleunigt werden. Die Ionen verlassen das Triebwerk
mit einer Geschwindigkeit von etwa 20 km/s und werden abschliefend noch neutrali-
siert.

Detaillierte Beschreibungen von Halltriebwerken und aktuelle Forschungsergebnisse sind
gegeben in den nachfolgenden Literaturstellen [Cassady-2008|, [Hofer-2004], [Polzin-2008],
[Raitses-2001] und [Smirnov-2007].

Radiofrequenzionen-Triebwerk

Beim RIT (engl. Radiofrequency Ion Thruster) werden die Tonen mittels induktiver
Einkopplung eines Hochfrequenzsignals im Entladungsraum erzeugt. Die Beschleuni-
gung der lonen findet {iber zwei mehrfach gelochte Elektroden statt. Diese sind mit
Hochspannung aufgeladen und extrahieren die geladenen Teilchen aus dem Entladungs-
raum des Triebwerks. Hinter dem Triebwerk entsteht ein Antriebsstrahl, der iiber eine
Hohlkathode am Triebwerksausgang neutralisiert wird. Das Triebwerk wurde ebenfalls
in den 1960ern an der Universitdt Gieken entwickelt. |Feili-2012]

Magnetoplasmadynamisches-Triebwerk

Bei der Bauform eines MPD-Triebwerk’s (Magneto Plasma Dynamisches Triebwerk)
besteht kein wesentlicher Unterschied zu den Bauformen des Arc-Jet’s. Jedoch ist der
Energiebedarf eines MPD deutlich hoher. Ein MPD muss mit mehreren 100 A betrieben
werden. Das Funktionsprinzip ist wie folgt: Durch einen sehr hohen elektrischen Strom
im Entladungsraum, wird das darin enthaltene Gas nahezu vollstindig ionisiert. Durch
den elektrischen Stromfluss entstehen ein Magnetfeld. Bei einigen Triebwerken dieses
Typs wird das Magnetfeld zusétzlich mit einem externen Magnetfeld verstiarkt. Auf ein
Ion in einem magnetischen Feld wirkt die Lorentzkraft. Diese ist nach [Meschede-2005]
definiert als:

F=QixB (2.2)
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Hierbei ist (Q) die Ladung des Teilchens, (¥) die Geschwindigkeit des Teilchens und (B)
die magnetische Flussdichte. Mit einem MPD lassen sich im Vergleich zu einem Arc-
Jet deutlich héhere Austrittsgeschwindigkeiten erzeugen. Die thermische Autheizung des
Triebwerkes ist problematisch und schwer zu kontrollieren. Dies ist nachteilig im Hinblick
auf den Verschleifs. Der Tonisierungsgrad des MPD ist deutlich hher, als der des Arc-Jet
und kann bis zu a = 30% betragen. Die Austrittsgeschwindigkeit des Treibstoffs aus
dem Triebwerk kann bis zu 110000m/s betragen und der maximale Schub bis zu 200
N .|Sheshadri-2003| [Inutake-2007| [Blandino-2004]

2.2 Effizienzvergleich von Triebwerkstypen

Der Effizienzvergleich von elektrischen Triebwerken ist sinnvoll. Die in dem vorigen Ka-
pitel vorgestellten Triebwerkstypen unterscheiden sich im Hinblick auf Standfestigkeit,
Schub, spezifischen Impuls, Energie und Treibstoffbedarf und dem Wirkungsgrad. Ver-
gleicht man den Energiebedarf pro Schub mit dem spezifischen Impuls fiir unterschied-
liche Triebwerkstypen, so ergibt sich Abb. 2.1.

Ahnliche Vergleiche haben auch [Feili-2012] und [Fruchtman-2003] duchgefiihrt.

Energiebedarf/Schub
kJ
N
thermische | elektrische, elektromagnetische Antriebe
Antriebe I
1 MPD-Thruster
. e
60— I statischer Ionenantreib
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I ,.,-"'.' g
I
i; I
20— chemischer I
Antrieb I
|
.»"'! I spezifischer Impuls
i
| | | | -
2000 4000 6000 8000 s

Abb. 2.1: Vergleich unterschiedlicher Triebwerkstypen anhand der eingekoppelten
elektrischen Leistung und des spezifischen Impulses
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Nach Abb. 2.1 sind die Hall- und die MPD Triebwerke die attraktivsten fiir einen Einsatz
in einem Raumfahrzeug. Diese Triebwerke erzeugen aus dem mitgefiihrten Kraftstoff
ein Maximum an Schub. Elektrische Energie kann im Gegensatz zu dem mitgefiihr-
ten Treibstoff nach produziert werden, daher ist der Energieverbrauch meist weniger
kritisch. Jedoch werden auch hiufig chemische Triebwerke, Kaltgastriebwerke und Arc-
Jet’s in Raumfahrzeugen verbaut. Der Grund dafiir ist in den Anforderungen an das
jeweilige Triebwerk zu sehen. Chemische Triebwerke kénnen fiir kurze Zeit sehr hohe
Schiibe erzeugen. Kaltgastriebwerke und Arc-Jet’s sind sehr einfach aufgebaut, haben
ein geringes Kigengewicht und sind wenig storanfillig.

In dieser Arbeit werden die thermoelektrischen Triebwerke (Arc-Jet’s) ndher betrachtet.
Ziel ist es ein numerisches Modell zu entwickeln, dass die Strémungsvorgénge in einem
thermoelektrischen Triebwerk abbildet. Bestehende numerische Modelle sind dazu nur
bedingt in der Lage [Feili-2012|, [Fruchtman-2003], [Oertel-2009] und [Lin-1955].

2.3 Bisherige Arbeiten

Fiir die Bestimmung von Geschwindigkeit, Druck und Temperatur an Plasmen gibt
es eine Vielzahl. Um das Geschwindigkeitsprofil eines Abgasstrahls von einem HITOP
Arc-Jet zu vermessen, hat Tobari [Tobari-2007] die Laser Doppler Anemometrie (LDA)
verwendet. Die Wolframkathode dises Arc-Jet’s hat einen Durchmesser von 10 mm
und die Molybddnanode einen 30 mm Innendurchmesser. Der Thruster wird gepulst
betrieben. Helium dient als Ionisationsgas. Das Netzteil versorgt den Versuchsaufbau
mit maximal 10 kA und einer Spannung von maximal 200 V. Die Entladung in der
Brennkammer ldsst den Druck von 40 Pa auf 0,1 Pa (nach dem Schuss) abfallen. Auf
diese Weise lésst sich der Treibstoff zu 20 — 100% ionisieren. In einer weiterfithrenden
Versuchsreihe hat Inutake [Inutake-2007] diesen HITOP Arc-Jet mit einem zusétzlichen
magnetischen Feld hinter dem Auslass kombiniert. Der Abgasstrahl des Triebwerks wird
durch eine Lavaldiise direkt hinter dem Triebwerk auf Uberschall beschleunigt und durch
das magnetischen Feld geleitet. Im magnetischen Feld wird in den flieflenden Ionenstrahl
zusitzliche Energie mittels ICRF (ion cyclotron radio frequency) eingekoppelt, die in
kinetische Energie gewandelt wird. Diese Bauweise ermoglicht es, dass die Ausstrom-
geschwindigkeit durch das magnetische Feld auf iiber Mach 3 erhoht wird. Zudem ist
es moglich, die Plasmageschwindigkeit gezielter zu steuern. Um das Plasmaverhalten
in beiden Versuchsreihen zu analysieren wurde die Laser-Doppler-Anemometrie (LDA)
eingesetzt. Die Fliefgeschwindigkeiten U und die Ionentemperatur 7" konnten auf diese
Weise bestimmt werden. Durch eine unterschiedliche Positionierung des Messgerites,
konnten sowohl die Austritts-, die Radial- und die Tangentialgeschwindigkeiten ermit-
telt werden.
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