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1. Inledning

Simulering och modellering gor det mojligt att redan i et tidigt skede kontrollera prestanda vid in-
forskaffande av nya dler upphandling av modifierade framdrivningssystem. Detta till ett betydligt
lagre pris an idag d& omfattande fullskaleexperiment maste genomforas. Berakningar kan aldrig
helt ersétta experimentella studier, men kan ge ny kunskap. De kan, om de anvands tillsammans
med resultat fran noggrant genomforda experiment med adekvat instrumentering ge kunskap om
béde grundl &ggande processer och tillampade praktiska problem. | et |4ge da forsvaret maste om-
inriktas och forsvarsbudgeten minskar & det av stort varde for forsvarsmakten att det finns in-
hemsk kunskap om simulering och modellering relevant for framdrivningsomradet.

For att forbéttra olika forbranningssystem, framst ¢ka forbranningsverkningsgraden och
minskanivan av fororeningar (t.ex. CO, NO, och of6rbrénda kolvéaten) samt minimera eventuella
signaturer, behovs en béttre och mer detajerad forstaelse av hur stromningen vaxelverkar med for-
branningen. Denna frégestdlning som kraver koordinerade experimentella, teoretiska och numeris-
ka anstrangningar & av centra betydelse for utvecklingen av bade civila och miilitéra forbrannings-
system. Utvecklingen av tillforlitliga experimentellametoder, oftast baserade pa optisk teknik, och
berakningsmetoder fdljs ganskaval &t. Berakningsmetoderna utvecklas i takt med datorutveckling-
en och de optiska matmetoderna utvecklas i takt med utvecklingen av béttre lasrar och bildsensorer.
FOormagan att forstd och kunna simulera forloppet i en brannkammare till en jetmotor eler inuti en
raketmotor & fortusdttningar for att kunna konstruera framdrivningssystem som & mindre én de
nuvarande, med en hogre forbranningsverkningsgrad, samtidigt som de producerar mindre mang-
der féroreningar och lagre signaturnivaer (t.ex. rok och IR).

| rapporten beskrivs omradet matematisk modellering och simulering av forbranningsprob-
lem med huvudsaklig tillampning inom framdrivningsomradet. Kapitel 2 ger en dversikt av berék-
ningsmetoder och modeller for turbulent stromning och forbranning. | kapitel 3 presenteras resultat
fran fem olika tillampningsomraden med stor potential for forsvarsmakten (gasturbinforbranning,
scramjetforbranning, pulsdetonationsmotorer, fastbréanderaketer och motorstrdar) vilka samtliga
har studerats och studeras pa FOI. Kapitel 4 &gnas huvudsakligen & summering av verksamheten
och diskussion av framtida metoder och tillampningsproblem.

2. Berékningsmetoder och modeller

Forbrénning av gasformiga brénslen sker genom att brande och oxidant, t.ex. luft, bringas i kon-
takt med varandra, blandas pa molekylar niva och hettas upp till anténdningsemperaturen, varvid
kemiskt bunden energi frigors och produkter bildas. D& energi frigors okar temperaturen, varmed
forbranningsprodukterna expanderar, vilket i sin tur paverkar flodet. Vanligtvis skiljer vi mellan
forblandad forbranning dar brénsle och oxidant strommar tillsammans innan antdndning och diffu-
sionsforbranning dér bransle och oxidant strommar separat och forst maste blandas innan antand-
ning kan ske. FOorbranning av fasta brénslen, t.ex. raketmotorkrut, & en erosiv process dar krutet
brinner och eroderas bort samtidigt som varma férbranningsgaser produceras. Matematisk model-
ering av forbranning, specidlt for militara tillampningar, maste sdledes kunna hantera flera olika
typer av processer, som t.ex. stromningsmekaniska processer, kemiska reaktioner i gasfas, erosiv
forbranning av krut, och i vissafall aven termisk stralning.

Stromningsmekanikens grunder & kanda sedan lange. Ekvationerna, som harror fran New-
tons rorel seekvationer, benamns Navier-Stokes ekvationer, och & olinjara och gar darmed i al-
méanhet inte att |6sa med analytiskaeller semi-anaytiska metoder. | stélet har numerisk [dsning av
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Navier-Stokes ekvationer kommit att utgéra ett anvandbart sédtt att studera stréomningsfenomen.
Numerisk 16sning innebdr att rummet delasini ett mycket stort antal berékningsceller samt tt tiden
delas upp i korta tidssteg Over vilka [Gsningen till ekvationerna stegas fram. | de flesta praktiska
tillampningar & flodena oftast turbulenta, dvs. ndstan dumpmassiga till sin natur, och endast sta-
tistiska storheter & reproducerbara i experiment. Den turbulenta karaktéren hos ett flode bestédms
vasentligen av ett dimensiond6st tal, Reynolds tal. Vid stora Reynolds ta ser man en stor spann-
vidd mellan de stora skalorna dar energi tillférs, och den s.k. Kolmogorovskalan déar energidissi-
pation sker. For att |0sa Navier-Stokes ekvationer"exakt"'med numeriska metoder kravs att berdkn-
ingscellernaér tillrackligt sma for at 16sa upp rorelsen hos de minsta virvlarna, och darmed aven
energidissipationen (sa kallad direktsimulering). Lsningen maste dessutom stegas fram Gver tiden
med mycket sma tidssteg da flodet inte bara varierar fran punkt till punkt utan ocksa Gver tiden.
Tillganglig datorkapacitet & darmed gransséttande for hur manga berakningsceller och tidssteg som
kan anvandas for at smulera ett visst stromningsproblem. Med dagens kapacitet kan endast
stromning vid 1&ga Reynoldstal och i enkla geometrier direkt simuleras. Om stromning vid hdga
Reynoldstal eller i komplexa geometrier & av intresse, vilket vanligtvis & falet i de flesta ingen-
jorsmassiga tillampningar, méste nagon form av forenkling av modellen inforas. Idag finns tva,
olika, metoder at tillgad Reynoldsmedelvardeshildade Navier-Stokesmodeller (RANS, efter eng.
Reynolds Average Navier-Stokes models, [1]) och Storvirvelsimulering (LES, efter eng. Large
Eddy Simulation, [2-3]). RANS bygger pa att medelflédet modelleras och ait turbulensens inver-
kan pa detta kan parameteriseras. LES daremot bygger pa at de stora virvlarna simuleras och en-
dast den smaskaliga turbulensen modelleras. Det & idag stélt utom dla tvivel att LES-tekniken &
overlagsen RANSI fréga om noggrannhet och formaga att aterge olika observerade fenomen, men
dyrare att tillampa. Det har dessutom visat sig att RANS &r olamplig for instationéra forlopp sdsom
virvelavlosning (som forekommer i de flesta av tillampningarnd), separation, turbulenta gréns-
skikt, samt de flesta multifysikproblem som t.ex. forbranning dér kemiska reaktioner, varmeavgiv-
ning, instabiliteter och akustisk &terkoppling & viktiga fenomen.

For att smulera forbréanning krévs att stromningsekvationerna (Navier-Stokes ekvationer)
kompletteras med en kemisk reaktionsmekanism och en termodynamisk modell, [4]. Den kemiska
reaktionsmekanismen foreskriver hur brénsle och oxidant reagerar, vilka produkter som bildas och
i vilka inbordes forhdllanden. Den termodynamiska modellen beskriver bl.a. hur mycket energi
som frigdrs. En typisk flamma (t.ex. i en gasturbinbrannkammare) & mellan 0.01 och 0.1 mm
tjock, medan de minsta (Kolmogorov) virvliarna & av storleksordningen 0.05 mm. Stora virvlar
veckar flamman, och diter eventuellt hdl i den, medan sma virvlar linjeras upp langs flamman utan
att namnvart paverka denna. Pa grund av begransad datorkapacitet har ett typiskt berakningsnat i en
forbranningssimulering en cellstorlek pa 1 mm. Saledes kommer den kemiska forbrénningsproces-
sen att ske pa sub-nét niva, dvs. den kan inte 6sas upp utan maste modelleras. Da de kemiska
reaktionerna paverkar flodet lokalt och momentant & RANS-baserade modeller i princip uteslutna.
| stéllet maste direkt numerisk simulering eler LES tillgripas. Modeller for den kemiska for-
branningsprocessen finns av olika komplexitetsgrad och noggrannhet: De mest komplicerade mod-
dlerna anvander manga olika reaktionssteg och @amnen for at beskriva reaktionsmekanismen
medan de enklare modellerna enbart beskriver forbranningen som en momentan évergang fran
resktanter till produkter. Turbulensen paverkar forbrénningen genom att den veckar flamman,
varmed dess yta dkar, vilket i sin tur tur leder till at forbranningen gér snabbare, dock inte snab-
bare an att reaktanterna hinner blandas pa molekylar niva, for annars dacks flamman ut.



3. Tillampningsexempel
| detta kapitel presenteras kortfattat resultat fran pagaende studier av olika motortyper och associe-
rade fenomen sdsom |R-signaturer fran varma motorstralar.

3.1. Gasturbinfdorbré&nning

En gasturbin bestér av en kompressor som suger in och komprimerar luft som leds vidare till en
bréannkammare déar forbranning sker med kontinuerlig insprutning av brande varefter forbrén-
ningsgaserna leds vialedskenor till en turbin. Gasturbinens stora fordel & dess laga vikt och sma
dimensioner. Den har darfor fatt vidstréckt anvandning i flygplan, helikoptrar, snabba marinfartyg,
speciafordon, samt som drivaggregat for vissa elkraftverk. Utvecklingen av gasturbiner gar mot
kompakta annuléra system, mager forbranning och hdgre turbintemperaturer, for att minimera
NO,-emissionerna. En sédan kompakt design kréaver effektiv atomisering av bréndlet, effektiv om-
blandning av brénsle och oxidant samt en forblandad flamma. En typisk utformning kan besta av
en primér injektor genom vilken tilluften passerar via ett |edskenearrangemang for att atomisera och
ge rotation & brandet, under det att extra luft tillfors via extra rotationsmunstycken runt brénsle-
munstycket. Den roterande brandeblandningen sprutas sedan in i brénnkammaren med en hastig-
het av ca 100 m/s. Flamman stabiliseras av rotationens samverkan med recirkul ationszonerna som
bildas vid expansionen i brannkammaren (se figur 1a). Den principiella forstaelsen av et sadant
system finns men detaljerad kunskap om hur flamman samverkar med strémningen och hur for-
andringar avmunstycke, bransleblandning, brannkammargeometri, mm. paverkar forbrannings-
forloppet och darmed ocksa verkningsgraden och emissionerna saknas. Tillforlitliga beréknings-
modeller med formaga att forutsaga forloppet saknas ocksa. Sadana modeller skulle ge dkad for-
stéel se kunna anvandas som konstruktionshja pmedel .

Under 2003 och bérjan av 2004 studerades, i samverkan med Naval Research Laboratory
(NRL) i Washington DC, USA, och School of Aerospace Engineering vid Georgia Ingtitute of
Technology (GaTech), i Atlanta, USA, gasturbinforbranning i en férenklad modell av en gastur-
binbrénnkammare. Denna konfiguration har tidigare studerats experimentellt av General Electrics
Aircraft Engines (GEAE), [5]. Data fran GEAE, samt tidigare genomfdrda stromnings- och for-
brénningsberakningar for samma gasturbinmodell uforda vid GaTech, [6], har anvants for att un-
dersoka modellernas tillforlitlighet. Syftet med denna studie var att fa en djupare forstaelse for hur
flamman samverkar med stromningsfaltet, se hur val varamodeller kan dterge de experimentella re-
sultaten, samt understka hur brannkammarens geometri paverkar flamman och forbréanningsproc-
essen. Den ursprungliga gasturbinmodellen, utvecklad av GEAE, har et rektangulart tvarsnitt for
att mojliggora avbildning och optisk métning av hastighetsféltet. En verklig gasturbinbrannkam-
mare har daremot ett cylindriskt tvarsnitt. Ofta anvands data fran experimentella studier for att for-
béttraverkliga konfigurationer. For att kvditativt undersoka anvandbarheten av sddana data, samt
for att forsta geometrins inverkan pa forbranningsforl oppet, konstruerades en motsvarande cirkul &
brénnkammare med samma tvérsnittsarea.

LES-berdkningar for bade icke-reagerande och reagerande strémning utférdes samtidigt av
FOI och NRL. Dessa berékningar utférdes med samma randvillkor och berdkningsnd men med
olika férbranningsmodeller och numeriska metoder. FOr icke-reagerande stromning erhdlls nastan
identiska resultat for de olika modellerna, som dessutom stammer va Overens med tidigare resultat
fran GaTech, [6]. Stromningen i den runda brannkammaren & dock annorlunda @n i den rektan-
guldra brannkammaren, framst pa grund av hornens férmaga att bryta upp den ringformade virveln
som omd uter injektionsstralen, vilket i sin tur paverkar virvelstrukturen i mitten av brannkammar-
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en. For reagerande stromning erhoélls god dverenstammelse med de experimentella resultaten i den
rektangul ara brannkammaren, figur 1b. Ocksa hér kan vi pavisa et annat beteende i den cirkulara
brannkammaren, orsakat i huvudsak av avsaknaden av symmetribrytande element. Flamman i den
cirkulara konfigurationen & dessutom stérre @n i den rektanguldra konfigurationen. Resultat fran
denna studie presenterades vid en konferensi USA under sommaren 2004, [7].

T T T T T
"1 LM6000 COMBUSTOR ROUND COMBUSTOR

2 £
0 EXP data, black G-LES Kim et al A
red FFW-LES, green 1-step MILES/FCT, blue 2-step MILES/FCT
-0.4 (=) xID=0.18, (--) XID=0.72, (-} x/D=2.33 1
; . f ;

-1 -0.5 0 0.5 1

y/D (b)

Figur 1. Gasturbinforbranning. | figur () visas en 6gonblicksbild av flamman (ljusgra yta) och
stromningsféltet (stromlinjer och konturer av hastighetsféltet). | figur (b) visas en jdmférelse mellan
beréknade och métta hastigheter i tre snitt genom brénnkammaren for den rektanguldra brannkammar-
geometrin (vanster) och den cylindriska brénnkammargeometrin (hdger).

Fortsatt arbete inom detta omrade diskuteras inom ramen for en teknisk arbetsgrupp via Ame-
rican Institute of Aerospace and Aeronautics (AIAA) tillsasmmans med Sandia National Labora
tories, NRL, University of Cincinatti, och flera gasturbintillverkare som t.ex. Rolls Royce, Al-
stom, Pratt & Whitney och Genera Electrics. Dessutom har FOI inbjudits att delta i ett nationellt
kompetenscentrum CECOST (Center of Excellence and Graduate School in Combustion Science &
Technology) for forbranning.

3.2. Scramjetforbranning

Scramjet & en akronym fér Supersonic Combustion Ramjet vilket & en motortyp som i likhet med
ram och jetmotorer utnyttjar reaktionsprincipen (lagen om verkan och motverkan) genom att |&ta en
bakatriktad varm jetstrale astra drivkraft framat. Liksom rammotorn saknar scrammotorn rorliga
delar men skiljer sig frén denna genom att forbranningen i hela brannkammaren ager rum vid Gver-
ljudshastighet. Motorn & mekaniskt enklare men aerodynamiskt mer komplicerad an en jetmotor.
Rammotorn fungerar bra upp till Ma=5, men Over detta Machtal begrénsas dess prestanda av htga
stagnationstryck och -temperaturer, samt extremt hoga termiska och mekaniska laster pa brann-
kammarvéggarna. Losningen vid Ma>5 & att behdlla 6verljudshastigheten och 1&ta forbranningen
ske vid Overljudshastighet. En geometrisk dysa behdvs darfor inte for att accelerera stromningen
och ge dragkraft; 6vergangen fran underljuds- till 6verljudsstromning kan ocksa astadkommas vid
varmetillforsel utan geometrisk variation.

Scramjetmotorn & intressant framst for militér- och rymdtillampningar. Hittills har arbetet
med scrammotorer framforallt omfattat konstruktion och utvardering av prototyper. En bidragande
orsak till detta & svarigheternamed att méta temperatur- och hastighetsfélt i en scrammotor och at
kunna simulera den exoterma stromningsprocessen. Dessa svarigheter & intimt forknippade med
de htga hastigheterna och temperaturernai en scrammotor. Vid négraingtitut i Tyskland, USA och
Japan har man byggt skalmodeller av scramjetbrannkammare, dar man méit stromningsfaltet, tem-
peraturen och den kemiska sammansattningen med tillracklig noggrannhet for att dessa data skall



kunna anvandas for analys, och tjana som underlag vid utveckling av berdkningsmodeller. | et pa
gdende arbete studeras en scrammotor genom numeriska simuleringar. Den konfiguration som an-
vands &r en laboratoriemodell av en scrammotor utvecklad vid Ingtitutet for kemisk framdrivning
vid det Tyska luft- och rymdfartsinstitutet (DLR). Motorn bestar av en ensidigt divergent kanal
med en kilformad flamhallare vid vilkens bas vétgas (H,) injicerasi en dverljudsstromning med Iuft
(Oy.N,e), sefigur 2, [8-11]. Simuleringsmodellen har periodiska randvillkor i djupled och omfat-
tar tre jetstrélar (av femton i den experimentella konfigurationen).

| syfte att undersoka berakningsmodellens tillférlitlighet jamférs resultaten med experimen-
telladata. Figur 2 visar resultat fran 6verljudsstromning med vétgasinjektion vid Ma=2.0 i en fri-
strom med Ma=1.0 utan forbranning. Stromningsféltet & komplext med samverkande skjuvskikt,
jetstrdar och stétvagor. Stét- och fortunningsvagorna & i princip stationdra medan vaken bakom
flamhdllaren & instationér pagrund av Kelvin-Helmholtz-instabiliteter i skjuvskikten runt flamhdl-
laren och jetstralarna. Skjuvskikten 6ver och under flamhdllaren rullar upp och bildar virvelstruk-
turer i djupled som transporteras nedstroms. Ringformade virvelstrukturer bildas dessutom kring
jetstrlarna, vilka borjar samverka cirka 10 jetdiametrar nedstroms om flamhalaren. Langre ned-
stroms borjar aven dessa strukturer samverka med Kelvin-Helmholtz-virvliarna for att resultera i et
komplicerat stromningsfélt. Den endidigt divergerande brdnnkammaren skapar ett asymmetriskt
stromningsfalt, vilket forstarker Kelvin-Helmholtz-instabiliteterna, och darfor blandas luft och vét-
gas konvektivt. De av vaggarna reflekterade stétvagorna avlankas dessutom av jetstrdarna och
skjuvskikten i vaken bakom den kilformade flamhallaren.
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Figur 2. Scramjetmotorforbréanning. | figur (a) visas en perspektivbild av den kilformade flamhdllar-
en och de tre jetstrélarna och konturer av densiteten samt en numerisk dlirbild. | figur (b) visas en jam-
forelse mellan experiment (symboler) och LES berdkningar (linjer) fér den axiella hastighetskompo-
nenten i fyratvarsnitt nedstroms om flamhallaren.

For att modellera forbranningen har vi anvant en flamelet-modell, [12], med fem &mnen (H.,
O,, OH, H,O and N,) vilken bor fungerarelativt bravid vétgasforbranning i luft. Typiska momen-
tana och idsmedel vardeshildade resultat presenterasi figur 3. Under 2005 kommer en mer detdje-
rad kemisk modell att utvarderas. Expansionsvagorna efter flamhd laren forsvagas och de reflekter-
ande stotvagorna forsvagas kraftigt jamfort med det icke-reagerande fallet. Skjuvskikten efter flam-
hdllaren blir mer framtradande i det reagerande fallet d& antéandning sker i princip kontinuerligt i
detta skikt. Skjuvskiktet stabiliseras och okar i tjocklek pa grund av de kemiska reaktionerna vilka
hojer temperaturen och darmed ocksa viskositeten och volymsexpansionen. Bra kvalitativ Gverens-
stammelse erhdlls mellan numeriska och experimentella dlirbilder och god kvantitativ Gverenstam-
melse mellan berdknade och uppmétta hastigheter och temperaturer uppnas, figur 3b. Tidigare
RANS-berakningar av sammafall, [13], saknar manga viktiga detaljer som aterfinns i experimen-
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ten och LES-berdkningarna. En béttre forstaelse av scrammotorprocessen har erhdlits, vilken kan
vidareutvecklas till att ge nddvéandiga kunskaper och metoder for utvérdering av scrammotorer,
samt kunskap som kan varatill hjélp vid konstruktion av scrammotorer.
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Figur 3. Scramjetmotorforbranning. | figur (a) visas en perspektivbild av den kilformade flamhallar-
en, detre jetstrélarna, flamman, och konturer av densiteten samt en numerisk slirbild. | figur (b) visas
en jamforelse mellan experiment (symboler) och LES berékningar (linjer) for den axiella hastighets-
komponenten i fyratvarsnitt nedstréms om flamhallaren.

3.3. Pulsdetonationsmotorer

Pul sdetonationsmotorn (PDE efter eng. Pulse Detonation Engine) ar en forhallandevis ny motortyp
som annu inte forekommit i nagra flygande tillampningar. En grupp i USA har sedan sommaren
2003 aviserat att en premidrtur & nara forestaende, [14]. Motorns princip & enkel. Till skillnad
frén t.ex. kolv- och jetmotorer & kompressionen en integrerad del av den gasdynamiska proces-
sen. Dettainnebér att PDEN har potential att bli billigare &n andra motortyper. Motorn har ett stort
hastighetsregister, och till skillnad fran t.ex. rammotorn & den effektiv &en vid underljudshastig-
heter. Motorn &r effektiv och & darfor [amplig att anvanda for tilldmpningar som har behov av en
lang rackvidd. Till skillnad frén jetmotorer & PDEnN inte begréansad till cylindergeometrier, och kan
darfor lattare integreras i en flygande farkost. Figur 4 visar motorns arbetssétt. Pul sdetonations-
motorn genererar endast dragkraft under en viss del av arbetscykeln, och eftersom detonationen ror
sig med ungefar 2000 m/s och fortunningsvagorna ror sig med ljudhastigheten, inses at processen
maste upprepas et stort antal ganger per sekund.
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Figur 4. Det principella arbetsséttet for en PDE.

De storsta svarigheterna med PDE konceptet & att initiera detonationen samt att uppna en till-
réckligt hog frekvens. For t.ex. en blandning av vétgas och luft kravs tusentals Joule for ait starta



en detonation direkt, vilket & omgjligt om detta kanske maste goras 100 ganger per sekund.
Frekvensen maste vara tillrackligt hog for att uppna en for tillampningen tillracklig dragkraft. For
att kringga det orimliga energikravet vid direktinitiering av detonationen, & det vanligt att i stallet
forlita sig pa en dvergang fran en vanlig flamma till detonation. For vétgas/luftblandningen kan
detta (beroende pa geometri och blandningens tillstand) ta flera meter, vilket & et problem efter-
som det sitter savdl en minsta grans pa storleken pa motorn som pa den maximaa frekvens som
kan uppnas. P4 FOI har beddmningen gjorts att initieringsproblematiken &r det priméra (och ocksa
det svaraste) problemet.

Initieringen av detonationen & ett mycket komplicerat forlopp. Overgéngen frén en flanma
till en detonation i ett dutet ror kan sagas bestd av foljande steg: (i) Blandningen antdnds i anslut-
ning till den slutna dnden av motorn. (ii) Flamman propagerar i brande-luft blandningen och da
forbranningsgaserna har hog temperatur expanderar gaserna. Denna expansion i sin tur resulterar i
at en stromning induceras i blandningen framfor flamman. (iii) Stromningen i sig skapar grans-
skikt, virvlar och turbulens. Nar flamman rér sig genom dessa strukturer veckas den med foljden
att den brinnande ytan blir storre. (iv) Den storre brinnande ytan gor att volymexpansionen blir
stérre och darmed att flodeshastigheten ocksa blir storre vilket leder till kraftigare virviar och en
hogre grad av turbulens. (v) Processen ovan & instabil, och leder till stétvagor framfor flamman
med &tfoljande upphettning av mediet. (vi) | sistafasen av 6vergangen har tillrackligt kraftig turbu-
lens dler st6tvagor av tillracklig styrka skapat ett omrade dar ett fenomen som brukar kallas for
‘auto-explosion’ eler ‘explosion in explosion’ uppkommer. Detta & en védigt snabb forbran-
ningsprocess som, om det aktuella omradet & tillrackligt stort, skapa stotar av sadan styrka at
overgangen till detonationen kan fullbordas.

For att simulera processen maste tredimensionellasimuleringar goras dar de minsta turbulen-
ta skal orna maste uppl osas eller modelleras. Den kemiska processen maste ocksa beskrivas korrekt
— i dessa Gvergangsprocesser racker det inte at rékna med flamelet-modeller (ndgot som annars
skulle kunna forenkla forfarandet). Sammantaget gor detta at kraven pa berdkningsresurser for
dennatyp av problem & enorma, och det & darfor nodvandigt att betrakta enklare problem. Ett ex-
empel & studier av egenskaperna hos en ‘plan’ detonation. Plan & skrivet inom citationstecken
eftersom man till skillnad fran fore 1950 numera vet att detonationen i séva verket inte & helt
plan. | séllet varierar det maximala trycket, och transversella vagor genererar trycktoppar som ger
upphov till s.k. cellstrukturer nar detonationen vandrar framét. Det har visats [15] att dessa cell-
strukturers storlek &r ett bramatt pa detonationens egenskaper. Bland annat & energin som behovs
for att initieraen detonation direkt proportionell mot cellstorleken i kubik medan den minsta radien
pacett ror i vilket en detonation kan rérasig ar proportionell mot cellstorleken.

Simuleringen av cellstrukturer & fortfarande ett svart problem, men genom att accelerationen
av flamman inte behover simuleras & det mgjligt att anvéanda en enklare matematisk modell. Det har
ocksa visats att processen kvalitativt kan beskrivas tvadimensionellt. | figur 5 visas resultat fran
simuleringar av cellstrukturer i en stokiometrisk blandning av véte och syre blandade med 70 % ar-
gon med trycket 6,67 kPa och temperaturen 298 K, vilket & samma data som anvandes i Oran et.
al. [16]. Dessarakningar gjordesi tva dimensioner, dar varmel edning och Gvriga transporteffekter
var forsummade. Initialt ansattes en plan detonation i en 6,0 cm hog kanal med en liten storning
0,3 cm bakom den den plana detonationsfronten. Denna storning anvandes for att erhdlla en snabb
overgang till den karaktaristiska cellstrukturen. Under simuleringen har ett berékningsomrade med
600 celler i varderariktning och med bredden 6,0 cm och langden 6,0 cm, fdljt med detonationen.
| figur 5avisas det storstatryck som uppnaddesi varje punkt i berékningsomradet. Fargkodningen
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& sidan att morkbl &t representerar det 1agsta trycket och ljusblatt, gult och rétt representerar hogre
tryck. Den fysikaliskatiden for berékningen var 600 us, och eftersom en detonation i den aktudla
gasblandningen har hastigheten 1641 m/s har detonationen under denna tid rort sig ungefér en me-
ter. Figuren visar att efter en kortare tid med endast en cell i hojdled stéller detonationen in sig med
tvacelleri hojdled.

Figur 5. PDE simuleringar. (a) Cellstrukturer representerade av det storsta tryck som uppnaddes i
varje punkt i berakningsomrédet. (b) Tidssekvens av numeriska schlierenbilder.

| figur 5b visas dirbilder av en sekvens mdlan tidpunkterna 250 us och 300 us. Fargkod-
ningen i dessa bilder & baserad pa densiteten i mediet, och kan darfor anvandas bade for at ur-
skilja st6tvagor och volymsexpansionen som en foljd av forbranningen. | det aktuella falet ror sig
detonationen till hoger, och i figurerna & riktningen hos de transversella stétvagorna indikerade
med pilar. Det & skarningspunkten mellan de transversella stétvagorna och den till hoger propag-
erande detonationen som genererar cellmonstret

3.4. Raketmotorforbranning

Raketmotorer driver huvudsakligen robotar och rymdfarkoster utnyttjande impulsverkan hos en
bakétriktad varm jetstrale. De skiljer sig fran jetmotorerna genom at de forutom branse ocksa
medfor oxidationsmedel, varfor de & oberoende av syretillforsel. Man skiljer vanligen mellan fast-
brandleraketer, som drivs av en blandning av brande och oxidationsmedel i fast form, och vétsk-
eraketmotorer, dar flytande brande och flytande syre forvaras i tva skilda tankar och blandas i
brannkammaren. Aven andra former, hybridraketmotorer, dér brandet har fast och oxidationsmed-
let flytande form eller tvartom férekommer. Fastbrand eraketmotorer anvands framst i robotar, som
bor kunna aktiveras snabbt och forvaras lange fardigblandade innan de startar.

FOormagan att noggrant kunna berékna strémningen inuti och omkring fastbrand eraketer
(SRM efter eng. Solid Rocket Motor) & av stor vikt vid utformning av SRM-system. Aven om det
finns en mangd handrakningsformler och starkt forenklade ekvationer (baserade pa erfarenhet),
finns en risk att man missar vasentliga egenskaper hos systemet. Antag till exempd &t ett SRM-
system & utformat pa sadant Sitt att stora axiella tryckvariationer uppstar (vilket inte & ovanligt)
skall hdljet inte bara tda meddltrycket utan detta plus tryckvariationerna. Bra berakningsmodeller
skulle forenkla konstruktionen och kontrollen vid anskaffande av SRM-baserade vapensystem.
Under de senaste fyra dren har en berdkningsmodell fér SRM utvecklats och utvarderats mot flera
experimentellt studerade motorkonfigurationer, t.ex. [17], med kvditativt goda resultat. Denna
modell & baserad pa LES och en forenklad beskrivning av forbranningen av det fasta branslet.
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Liksom for scramjetmotorer & det stor brist pa tillforlitliga matdata, och for att undersoka strom-
ningsfysikeni en raketmotor har darfor en raketmotor experimentellt studerad pA ONERA i Fran-
krike, [18], simulerats. M &jligheten att prediktera stromningen i en SRM & anvandbar bade for at
utforma motmedel, som & menligt paverkar prestanda, mot instabiliteter samt for optimering av
krutgeometri, férbranningskammare och dysa. | militéra tillampningar & man ocksd intresserad av
infrardda (IR) signaturer fran plymen och férmagan att simulera dessa &r viktigt for att utveckla
béde sensorer och motmedel samt 1&gsignaturraketmotorer.

Raketmotorn pa ONERA bestar av en rektanguléar kammare med langden 0,48 m, hdjden
0,02 m och djupet 0,04 m samt en expansionssektion pa 0,032 m med en 15° divergensvinkel, se
figur 6a. Luft med temperaturen 260 K och trycket 314,2 kPa injiceras genom de 6vre och undre
véggarna (som & porosa) med ett medelmassflode pa 13 kg/(m?s). Detta motsvarar en medelinjek-
tionshastighet pa 3,1 m/s. | experimenten befanns instromningen vara kraftigt stord. Dessa beting-
elser har forsokts efterliknasi berakningarna. Det bor némnas ait storleken pa storningen spelar en
stor roll for olika sorters instabiliteter. Deras l8gen & av storsta intresse eftersom de & relaterade
till erosiv forbranning, vars effekter kan vara bade dramatiska och rentav férodande. Numeriska
simuleringar har utforts pa berakningsnét med 500 000, 1 000 000 och 2 000 000 celler samt med
tre olika nivaer pa de stérningar som adderastill medelinjektionshastigheten. God Gverensstammel-
se med experiment erhdlls for medelhastigheter och medeltryck i kammaren, medan t.ex. den
medel vardesbil dade turbulenta intensiteten skulle behdva langre smuleringstid for att bli mer kon-
vergerad. Vidare har ett antal simuleringar gjorts med olika modeller for den smaskaliga delen av
stromningen pa det medelfina berékningsnétet utan storning. Figur 6b visar medelvéardeshildade
axiahastigheten pa centrumlinjen och pa ett avstand av en tiondels kammarhdjd frén det Gvre in-
loppet for det medelfina och det fina nétet med en hég instrémningsperturbation.

@ = (b)

Figur 6: Raketmotorforbrénning. (8) Schematisk bild av den emulerade raketmotorgeometrin och
berakningsnétet. (b) M edel vardeshildad axialhastighet med instromningsperturbationen 0,9 pa centrum-
linjen (6vre) och pa ett avetdnd av en tiondels kammarhdjd fran det Gvre inloppet (nedre). Nyckel: +
experiment fran Traineau et al., --- LES medelfint nét, —— LES fint nat.]

| figur 7 visas den berdknade tvarskomponenten av vorticiteten for |aga och hoga nivaer pa
de storningar som adderas till medelinjektionshastigheten. For tydlighets skull har bilderna skalats
upp fem ganger i hojdled. Virvelseparationen fran gransskiktsseparation vid nosvéggen och efter-
foljande uttanjning och uppbrytande av dessa virvlar ses tydligt for falet utan instromningspertur-
bation. Man ser &ven virvlarnas vaxelverkan med de virvelstrukturer som finns langre nedstroms.
For fallet med instromningsperturbation &r inte virvelavlsningen likalokaliserad i hojdled och man
ser ven att Gvergangen till turbulens sker langre uppstroms.

12



()

Figur 7. Raketmotorforbranning. Ogonblicksbild av den beréknade tvarskomponenten av vorticiteten

for (a) laga och (b) hoga nivaer pa de stérningar som adderas till medelinjektionshastigheten i olika

djupsnitt mellan den bakre och framre vaggen. For tydlighets skull har bilderna skalats upp fem ganger

i hojdled.

Fler resultat fran denna studie kommer att presenteras vid en konferens i USA 2005 [19].
Vidare kommer &en de i denna studie gjorda forbéttringarna av den kompressibla LES koden in-
forlivasi den LES kod som tidigare utvecklats foér stromning och forbranning i raketmotorer. Den-
nakod kommer att utvarderas pa en experimentellt studerad fastbrénsleraket under 2005.

3.5. Motorstralar

Allafarkoster avger IR-stralning av olika vaglangd och intensitet, vilket ger upphov till en IR-sig-
natur. FOr militara farkoster & en 1&g IR-signatur en viktig konstruktionsparameter. Genom at
goraberékningar av IR-signaturer kan de faktorer som bidrar till signaturen bestdmmas och mini-
meras. | robotsammanhang & det av intresse att studera olika brénslen och hur dessa bidrar till IR-
signaturen. IR-stralningen fran en motor bestams till stor del av motorns, dler jetstrdlens, tempe-
ratur, men dven motorstrélens sammanséttning paverkar |R-signaturnivan. Vad gdler IR-strdlning-
en fran en jetmotor har denna tva delar. Forst och framst direkt IR-stralning fran motorn, det vill
saga stralning som avges av de olika delarnai motorn. Denna strélning & for det mesta domineran-
de. Utéver denna kommer ocksa IR-stralning fran jetstrden. Denna stralning beror pa temperatur-
en, trycket och pavilkagaser somingdr i jetstrden. Gaser som kan forvantas ingd i en jetstrdle &
N, och O, som & de huvudsakliga bestdndsdelarna i luft, men &ven forbranningsgaser som CO,
CO,, H,O. For at berékna IR-signaturen fran en jettrde maste darfor forst jetstralens tillstand
bestdmmasi termer av gaskoncentrationer, temperatur och tryck. For att gora detta gors en strom-
ningsmekanisk simulering av jetstralen. Det & da viktigt att ta hansyn till haten av de individuella
gaserna. Det & ocksa viktigt att ta hansyn till turbulens vilken paverkar samanséttning, tryck och
temperatur. Ur simuleringen fas &ven temperaturerna pa de olika motordelarna och den yttre geo-
metrin. |R-bidraget frén dessa ytor adderastill |R-bidraget fran jetstrélen.

Under 2004 har en FMV-finansierad numerisk studie av motorstrdlar och samhérande IR-
signaturer genomforts. Denna studie kan ses som ett viktigt komplement till de tidigare studierna av
olika militéra framdrivningssystem. Studien gjordes i samarbete med avdelningen for Flygteknik,
som utforde |R-simuleringen utifran data fran en LES-bergkning. Motorkonfigurationen som valts
har gjortstillganglig av Volvo Aero Corporation (VAC) i Trollhéttan. For denna finns savédl en 6p-
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pen geometribeskrivning som ett fardigt berdkningsnét. For den hdr motorn finns tidigare RANS-
berékningar utfordaav VAC, [20]. | figur 8avisas en perspektivbild av virvelstrukturerna (overst)
och konturer av den momentana och den tidsmedel vardesbildade densiteten (nederst). | princip kan
motorstralen delas upp i tre olika delar: narfaltet, Gvergangsregionen och fjarrfaltet. Narfatet domi-
neras av en nastan inviskos jetkarna med superponerade vagstrukturer och et tunt annulért skjuv-
skikt i vilket turbulent omblandning mellan den varma motorstrdlen och omgivande luft &ger rum. |
overgangsomradet forsvinner jetkarnan och skjuvskikten borjar samverka 6ver motorstrélens cen-
trumaxel. | fjarrfatet dominerar storre koherenta virvelstrukturer (se figur 8), formade som ostbag-
ar, vilka dlutfor omblandningen. Om de varma motorstrlarna innehaler restbrande kommer detta
att kunna reagera med den omgivande luftens syre, och ytterligare héja motorstrélens temperatur,
vilket i sintur leder till kraftigt foérhdjda IR-signaturer. Figur 8b visar en jamforelse mellan berdk-
nade Machprofiler [angs motorstralens centrumaxel. Mach-diskarna i narféltet syns tydligt liksom
Mach talets markanta avklingning i fjarrfaltet. Stora, och @nu oforklarade skillnader aerfinns
mellan RANS och LES-resultaten i figur 8b.
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Figur 8. Simulering av motorstralar. (a) Perspektivbild av de koherenta virvelstrukturerna samt kon-
turer av densiteten. (b) Tidsmedelvardeshildade Mach-profiler 1angs motorstrélens centrumaxel.

4. Slutsatser och vidare arbete
Under 2004 har vi arbetat med att vidareutveckla och forfina de berékningsverktyg som under en
lang tid systematiskt byggts upp pa FOI Vapen & skydd for forbranningsstudier. For att simulera
turbulent forbranning i olikatillampningar krdvs modeller som kan beskriva stromningen, hur oli-
ka gaser blandas med varandra, kemiska reaktioner och varmeavgivning, termisk stralning och
varmetransport, samt hur dessa processer samverkar. Beroende pa flammans och stromningens
skalor kan dessa interagera pa olika sétt, t.ex. genom att turbulensen kan vecka flamman, samt ge-
nom att vérmeavgivningen kan, via tkad viskositet, ddmpa turbulensen. De kemiska reaktionsme-
kanismerna & oftast oerhdrt komplexa, och kan omfatta hundratals reaktionssteg och nastan lika
manga amnen, av vilka det storaflertalet &r radikaler. Att stélla upp reaktionsmekanismer for prak-
tiska branden &r svart, och att sedan kunna bestdmma hastighetskonstanterna for dessa ar i praktik-
en omgjligt. Alternativa metoder diskuteras av Fureby & Parmhed, [21], och vidareutvecklas av
Fureby, [22]. Som en ytterligare svarighet tillkommer att om man skall kunna simulera forloppet i
t.ex. en gasturbin eler scramjetmotor, maste partiella differentialekvationer 16sas for koncentra-
tionsfalten tillsammans med stromningsekvationerna. Upplosningen i bergkningen maste dessutom
gorastillrackligt fin for att alla kemiska och stromningsskalor skall kunna |6sas upp pa det berak-
ningsnét som spanner upp geometrin. FoOr att kunna utveckla en fungerande modell for forbranning
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maste olika delprocesser sirskiljas och modelleras separat. Detta kréaver insikt i den bakomliggande
fysiken, och specidllt maste vi sarskilja mellan forblandad och diffusionsforbranning beroende pa
om brénsle och oxidant &r blandade i forbranningszonen.

| rapporten presenteras, forutom en sammanfattning av berakningsmetodiken, resultat fran et
antal tillampningsexempedl av specifikt intresse for militéra tilldmpningar. For flertdet av dessa fall
finns experimentelladata éler andra avancerade numeriska berékningar att jamféra med. | alman-
het erhdlls god 6verenstammel se med dessa referensdata vilket indikerar at de berdkningsmodeller
FOI Vapen & skydd utvecklat och forfogar 6ver fungerar tillfredsstéllande. Dessa behtver dock
vidareutvecklas for att &ven kunna hantera forbranning av véatskeformiga branslen, i form av spray-
forbranning och for att kunna ta béttre hansyn till den termiska stralning som blir viktig vid hoga
temperaturer. Som ett led i en sadan utveckling avser vi att deltai CECOST (Center of Excellence
and Graduate School in Combustion Science & Technology) under 2005 och framét. Beraknings-
metoderna kan, forutom att anvandas som konstruktionshjdlpmede och vid kontroll av system,
anvandas for att studera olika motortyper som Okar den almanna forstaelsen for hur olika motorer
fungerar och vilka kritiska ement de innehdller. Trots decennier av forskning pa forbrannings-
motorer saknas fortfarande kunskap om hur flera viktiga del processer fungerar och samverkar med
varandra. Kunskap om detta kan hjdpa oss at oka forbranningsverkningsgraden, optimera brann-
kammargeometrin, minska signaturer och fororeningsnivaer, och darmed hjdpa till at utveckla
béttre framdrivningssystem med béttre bréansleekonomi.

| luftférbrukande motorer & luftintag, forbranning och eventudll efterférbrénning i motor-
flamman kopplade till varandra och till stromningen kring den farkost i vilken motorn &r installe-
rad. For att kunna gora redlistiska studier av prestanda och signaturer pa sddana flygande system
maste hansyn tas till samverkan mellan de olika delprocesserna. | dag kan delprocesserna studeras
separat men mer detaljerade berdkningsmetoder behdvs for att studera processerna i samverkan.
Semi-empiriska metoder finns, men for at noggrannare kunna bestdmma driftgranser for en viss
motortyp i olikainstallationer (t.ex. max a- och B-vinklar, min och max Mach tal) behéver vi kun-
na beskriva forbranningsforloppet mer detaljerat, samt kunna studera effektiviteten hos olika luftin-
tagsutformningar, effekterna av aternativa dysutformningar, nya typer av brénsden mm. Detta kan
endast astadkommas genom att utveckla nya, mer avancerade, berakningsmetoder.
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