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Abstract

In der vorliegenden Arbeit wird das Ziind- und Abbrandverhalten von PMMA-Metall-
Verbundproben, vor dem Hintergrund des ,,Upward Flame Propagation Test* aus dem NASA-
STD-6001B, welcher Materialqualifizierungstests fiir die bemannte Raumfahrt beinhaltet,
untersucht. Als Verbundmaterial dienen dabei neben PMMA, Aluminium und Edelstahl. In
diesem Rahmen werden Versuche mit ebenen Versuchsproben unter Normalgravitation sowie
mit zylindrischen Proben ebenfalls unter Normal-, aber auch unter Mikrogravitation in Form
eines Experimentes an Bord einer Hohenforschungsrakete durchgefiihrt. Zum besseren
Verstindnis des Ziindverhaltens von zylindrischen Verbundproben wird eine FEM-Simulation
zur Wirmeleitung aufgesetzt, die Riickschliisse auf die Temperaturverteilung liefern soll. Die
Versuchsergebnisse werden interpretiert und diskutiert, bevor ein Ausblick gegeben wird, wie
weiterfithrende Forschungen zu diesem Themengebiet erweiternde Erkenntnisse liefern konnen,
um Materialqualifizierungstests insgesamt verbessern zu konnen und somit die Feuersicherheit

in der bemannten Raumfahrt zu erhohen.
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1. Einleitung

1 Einleitung

Am 27. Januar des Jahres 1967 fiihrte der Wettlauf zum Mond zwischen der Sowjetunion und
den Vereinigten Staaten von Amerika zu einem tragischen Ungliick. Es war der Wettlauf der
Systeme, und die stindige Frage, welches den ersten Menschen auf den Mond bringen wiirde.
In den USA wurde daher das Apollo Programm von der ,,National Aeronautics and Space
Administration® (NASA) geschaffen, welche dieses Ziel als erstes und einziges erreichte. Dabei
wurde dieses Programm durch das eingangs erwdhnte Ungliick stark zuriickgeworfen, bei der
die dreikopfige Besatzung der Apollo 1 durch einen Brand auf der Startrampe auf tragische
Weise zu Tode kam. Die Besatzung war gerade dabei, einen Plugs-Out-Test durchzufiihren, bei
dem alle Verbindungen zwischen der Rakete und dem Versorgungsturm getrennt werden. In
der Kapsel herrschte eine reine Sauerstoffatmosphére wie sie auch fiir den Flug verwendet
werden sollte. Untersuchungen haben verschiedene mogliche Ursachen und viel
Verbesserungspotenzial zu Tage gefordert, wobei es am wahrscheinlichsten ist, dass sich eines
der leicht brennbaren Materialien durch einen Funken entziindet hat. Genau in diesem Punkt

liegt das groBBe Gefahrenpotenzial.

Damit eine bemannte Raumfahrtmission nicht zum Himmelfahrtskommando wird, muss diese
den Astronauten ein bestimmtes Mal} an Sicherheit gewidhrleisten. Die Feuersicherheit tragt
mallgeblich zur Gesamtsicherheit bei, weswegen die Feuerdetektion, -bekdmpfung und —
privention wesentliche Bestandteile der Forschung sind. Im Bereich der Feuerpravention hat
die NASA verschiedene Materialqualifikationstests fiir diverse Anwendungsfille entwickelt.
Zentraler Bestandteil dieser Arbeit ist der NASA-STD-6001 Standard, der unter anderem den
wichtigsten Test zur Materialqualifikation, den ,,Upward Flame Propagation Test* beinhaltet.
Dieser Standard wurde von der Europédischen Weltraumorganisation (ESA) in den ECSS-Q-
ST-70-21C Standard und von der Internationalen Organisation fiir Normierung (ISO) in die
ISO 14624-1 iiberfiihrt. Im Rahmen dieser Standards wird auf der Erde mit terrestrischer
Gravitation versucht, feuersichere Materialien fiir die bemannte Raumfahrt zu qualifizieren,
wobei das stark divergierende Verhalten von Feuer in Mikrogravitation nicht beriicksichtigt
wird, was den verdnderten physikalischen Bedingungen geschuldet ist. Dariiber hinaus werden
im Ausnahmefall auch Materialien eingesetzt, welche die Qualifizierungstests nicht bestehen.
Polymethymethacrylat (PMMA) stellt solch ein Material dar, welches aus Mangel an

Alternativen dennoch vielfach an Bord der Internationalen Raumstation (ISS) eingesetzt wird.

Die Materialqualifizierungstests sehen des Weiteren nur Tests mit ebenen und unstrukturierten

Proben vor, die innerhalb einer bestimmten Lénge von selber verloschen miissen, um fiir die

-1-



1. Einleitung

bemannte Raumfahrt genehmigt zu werden. Szenarien, bei denen die Materialien eine
Oberflachenstruktur besitzen oder im Verbund mit Metall zum Einsatz kommen, werden nicht

berticksichtigt.

Im Rahmen dieser Arbeit soll der Einfluss von Metall in einem PMMA-Metall-Verbund auf die
Brennbarkeit und die Flammenausbreitung des brennenden PMMAS untersucht werden. Hierzu
wurden Versuche mit ebenen Proben im Verbrennungslabor des Zentrums fiir angewandte
Raumfahrttechnologie und Mikrogravitation (ZARM) durchgefiihrt, sowie zylindrische Proben
ebenfalls im Verbrennungslabor sowie an Bord der Hohenforschungsrakete REXUS 20
untersucht. Insgesamt soll diese Arbeit dem besseren Verstindnis und der Vorhersagbarkeit

von PMMA-Brinden dienen, die in direktem Kontakt zu Metall stehen.



2. Theoretischer Hintergrund

2 Theoretischer Hintergrund

Die Feuersicherheit spielt in allen von Menschen genutzten Behausungen eine grofle Rolle.
Dies konnen Automobile, Ziige, Schiffe, Flugzeuge, aber auch Gebaude, Minen oder Tunnel
sein. Die genannten Behausungen befinden sich jedoch auf der Erde und somit ist es moglich,
unskalierte Feuerversuche unter realistischen Versuchsbedingungen durchzufiihren. Solche
Versuche sind in bemannten Raumfahrtsystemen im Orbit aufgrund von hoher Komplexitit,
Kosten und Risiken nicht moglich. Aus diesem Grund wird zumeist entweder auf stationére
Einrichtungen zuriickgegriffen, deren Mikrogravitationszeit jedoch stark begrenzt ist, oder auf
mobile Versuchseinrichtungen, deren Versuchsprobengroe Ilimitiert ist. Versuche in
Mikrogravitation, die groBBer sind und ldnger andauern, sind jedoch unabdingbar, da sich Feuer
in Schwerelosigkeit, in Bezug auf Ziindgrenze, Ausbreitungsverhalten, Temperatur und
Struktur signifikant anders als auf der Erde verhélt. Solche Erkenntnisse sind jedoch notwendig,
um Riickschliisse in Hinsicht auf die Entstehung, Ausbreitung, Detektion, Verhinderung und
Vorhersagemoglichkeit eines Feuers an Bord eines bemannten Raumfahrtsystems ziehen zu

konnen, damit die Sicherheit der Menschen in einem Raumfahrtsystem signifikant erhéht wird

[1].

Viele Faktoren fiihren in bemannten Raumfahrtsystemen dazu, dass sich ein Feuer anders als
auf der Erde verhélt. Niedrigere Druckverhéltnisse, hohere Sauerstoffkonzentrationen und vor
allem die verringerte Gravitation haben maflgeblichen Einfluss. Ein Feuer auf der Erde wird
hauptsdchlich durch die natiirliche Konvektion, welche kontinuierlich Sauerstoftf in die Flamme
fordert und Abgas abtransportiert, am Brennen gehalten. Dieser physikalische Effekt kommt
jedoch ohne Gravitation zum Erliegen und es bleibt nur noch die molekulare Diffusion als
Transportmittel fiir den Oxidator, um die brennende Flamme zu versorgen und Abgas
abzutransportieren. Dieser Prozess verlduft jedoch im Vergleich zur natiirlichen Konvektion
sehr langsam [1]. Zur Lebenserhaltung verfiigen bemannte Raumfahrtsysteme iiber
Ventilationseinrichtungen, welche die Luft zum Zirkulieren bringen. Dies ist notwendig, damit
Astronauten die gerade ausgeatmete und somit verbrauchte Luft nicht abermals einatmen. Die
Sauerstoffkonzentration wird auf diese Weise in allen Bereichen des Raumfahrtsystems
hochgehalten. Die konstante Luftstromung fiihrt zu einer erzwungenen Konvektion, die neben
den Astronauten auch mogliche Brinde mit Sauerstoff versorgen kann. Die erzwungene
Konvektion hat dabei keine konstante Richtung wie die natiirliche auf der Erde, sondern kann

theoretisch Flammen sich in diverse Richtungen ausbreiten lassen.
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2.1 Feuer in Mikrogravitation

Ein Feuer in Mikrogravitation unterscheidet sich signifikant von einem Feuer in terrestrischer
Umgebung. Hauptursache dafiir ist die nicht vorhandene natiirliche Konvektion, welche auf der
Erde durch die Gravitation bedingt ist. Auf der Erde erwidrmt ein Feuer die umgebende Luft,
welche sich darauthin ausdehnt und somit ihre Dichte abnimmt. Folglich steigt die erwérmte
Luft, bedingt durch den entstandenen Auftrieb, zusammen mit den Verbrennungsgasen auf.
Frische Luft mit unverbrauchtem Oxidator kann nun nachstromen, was die Flamme permanent
versorgt, da dies ein kontinuierlicher Prozess ist. In Mikrogravitation existiert die natiirliche
Konvektion nicht, da die dafiir ursidchliche Gravitationskraft verschwindend gering ist und
somit aufgrund von Dichteunterschieden keinen Auftrieb erzeugen kann. Der malgebliche
Prozess, der dabei den Oxidator zur Flamme transportiert, ist die Diffusion, welche allerdings
sehr langsam im Vergleich zur natiirlichen Konvektion ablduft. Sie kann sogar noch langsamer
als die Flammausbreitungsgeschwindigkeit verlaufen, womit letztere dann zum dominanten
Prozess wird, welcher noch nicht verbrauchten Oxidator durch Voranschreiten der Flamme tiber

das noch unverbrannte Material der Flamme zufiihrt [2].

Dietrich et al. haben an Bord der Raumstation Mir das Verhalten von Kerzenflammen in
Mikrogravitation untersucht. In Abbildung 2.1 ist eine Kerzenflamme auf der Erde und in
Mikrogravitation dargestellt. An diesem Beispiel ist deutlich zu erkennen, dass ohne
Auftriebskonvektion die Flamme hauptsdchlich durch die Diffusion mit Oxidator versorgt wird.
Dennoch sind Brennzeiten von {iber 45 Minuten zu beobachten [3]. Ohne den Auftrieb nimmt
die Flamme eine kugelartige Form an, des Weiteren ist sie insgesamt kleiner als auf der Erde
und ihre Farbe ist von intensiverem Blau. Letzteres ist bedingt durch eine deutlich geringere
Konzentration an Rufl. Auf der Erde sind die RuBlpartikel fiir das gelblich wei3e Farbbild der
Kerzenflamme ursichlich, welche in der Flamme in Mikrogravitation fehlen, weshalb diese

aufgrund der Emission von blauem Licht der gasformigen Molekiile blaufarben ist [4].
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Abbildung 2.1: Kerzenflamme in Normalgravitation (links) und in Mikrogravitation (rechts) [4]

Einen wesentlichen Finfluss, gerade in Bezug auf bemannte Raumfahrtsysteme, besitzt die
erzwungene Konvektion auf die Flammeneigenschaften. Sowohl die Eigenschaften der Flamme,
wie bereits erldutert, als auch die Brennbarkeit von Materialien kann sich damit dndern [5].

Diese Effekte werden in Kapitel 2.3 ndher beschrieben.

2.1.1 Wirmeiibertragungsmechanismen

Grundsitzlich beschreibt die Waérmeiibertragung einen Energietransport {iber eine
Systemgrenze hinweg in Form von Wirme. Ein Energietransport kann nur dann stattfinden,
wenn die Systemgrenze und das Innere des iibertragenden oder empfangenden Systems einen
Temperaturunterschied aufweisen [6]. Dabei fliet die Warme, gemél des zweiten Hauptsatzes
der Thermodynamik, immer in Richtung der fallenden thermodynamischen Temperatur iiber
die  Systemgrenze hinweg. Es wird hierbei zwischen drei verschiedenen
Wirmeiibertragungsmechanismen unterschieden: Warmeleitung, konvektiver Warmeiibergang

und Wiarmestrahlung [7].
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2.1.1.1 Wiérmeleitung

Die Wirmeleitung beschreibt den Energietransport durch benachbarte Molekiile aufgrund eines
im Material vorhandenen Temperaturgradienten. Hinzu kommt der Energietransport durch freie
Elektronen in Metallen [7]. Die Molekiile bewegen sich dabei chaotisch um ihre Ruhelage
herum. Thre kinetische Energie ist dabei umso groBer, je hoher ihre Temperatur ist. Die
Energietlibertragung findet durch molekulare Wechselwirkungen statt, dabei iibertragen
Molekiile mit hoherer kinetischer Energie diese an Molekiile mit niedrigerer Energie durch
StoBe [8]. Der Warmetransport innerhalb strahlungsundurchléssiger Festkorper geschieht
ausschlieBlich durch die Wérmeleitung, widhrend dieser Mechanismus in Gasen und
Fliissigkeiten iiberlagert wird [7]. In Abbildung 2.2 ist der leistungsbasierte Energietransport
iiber eine Systemgrenze fiir den Fall der Wéarmeleitung schematisch dargestellt. Warmeleitung

setzt keine makroskopische Bewegung voraus [8].

Wirmeleitung wandparallele
ins innere des Entfernung
Systems erwidrmten Fluides

BEEEEEN

Reine Wirmeleitung

e —

SEENEEEE

Konvektiver
Wirmeiibergang

Abbildung 2.2: Leitungsbasierter Energietransport iiber eine Systemgrenze im Fall der reinen Warmeleitung und
des konvektiven Warmeiibergangs [6]
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Die Wirmeleitung wird mit dem Fourierschen Gesetz formuliert. Dieses besagt, dass bei einem
vorherrschenden lokalen Temperaturgradienten 6T/6x in Richtung der Ortskoordinate x, die
Wirmestromdichte bei reiner Warmeleitung nur von der Warmeleitfahigkeit A abhéngt. Dieser

Zusammenhang lésst sich wie folgt formulieren [8]:

. A(ST
1= ox

Die Wiarmeleitfahigkeit eines Mediums wird mit A beschrieben und zdhlt zu den wichtigsten
Materialeigenschaften der Wiarmetibertragung. Sie wird in den SI-Einheiten W/mK angegeben.
Metalle haben relativ groBe Werte fiir A und damit sehr hohe Wirmeleitfahigkeiten, wéhrend
feste elektrische Nichtleiter erheblich kleinere Werte besitzen. Fliissigkeiten und Gase weisen

besonders geringe Werte fiir A auf [7].

2.1.1.2 Konvektiver Wirmeiibergang

Bei der konvektiven Wairmeiibertragung handelt es sich um eine Kombination aus
Energietransport durch Wéarmeleitung und um eine makroskopische Bewegung des Fluides,
welche ebenfalls Warme transportiert [7]. Die Wéarme wird dabei von der Wand auf das Fluid
tibertragen. Das Fluid wiederum stromt im makroskopischen Bereich, bedingt durch
wirmebedingte Dichteunterschiede, meistens parallel entlang einer Wand wie in Abbildung

2.2 zu erkennen ist.

Grundsitzlich kann man beim konvektiven Wérmeiibergang zwischen der natiirlichen und der
erzwungen Konvektion unterscheiden. Die natiirliche Konvektion tritt aufgrund der
beschriebenen Dichteunterschiede innerhalb eines Gases oder eines Fluides auf, wiahrend die
erzwungene Konvektion auf einer extern erzeugten Stromung durch Pumpen oder Geblise
beruht. Fiir das charakteristische Verhalten von Verbrennungen auf der Erde ist vor allem die
natiirliche Konvektion kausal. Die Flamme erwéirmt die umgebende Luft, welche sich
wiederum ausdehnt und aufgrund ihrer geringer werdenden Dichte nach oben steigt. Frische
Luft kann nun von unten an die Flamme heranstrémen und versorgt sie auf die Weise permanent

mit frischem Sauerstoff.

Auf bemannten Raumfahrtsystemen spielt ausschlieBlich die erzwungene Konvektion durch
das Luftzirkulationssystem eine Rolle, da die verbleibenden Gravitationskréfte verschwindend

gering sind und somit keine Relevanz besitzen.
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2.1.1.3 Wirmestrahlung

Der Energietransport zwischen zwei Korpern durch Wérmestrahlung geschieht in Form von
elektromagnetischen Wellen. Jeder Korper gibt Energie mittels elektromagnetischer Wellen an
die Umgebung ab, wenn dieser eine positive thermodynamische Temperatur besitzt. Man kann
hier auch vom Strahlungsaustausch sprechen, da sowohl der wérmere, als auch der kiltere
Korper Warme durch Strahlung abgibt. Der abgebende Korper wandelt seine innere Energie in
elektromagnetische Wellen um und emittiert diese. Der empfangende Korper absorbiert diese
Wellen teilweise mit seiner Oberfliche, der Rest wird reflektiert oder transmittiert.
Wirmestrahlung kann im leeren Raum {ibertragen werden, es ist keine weitere Materie
erforderlich und somit kann Strahlung iiber groBe Distanzen transportiert werden [7]. Die
elektromagnetischen Wellen besitzen eine bestimmte Wellenldnge A, wobei nur der in

Abbildung 2.3 grau unterlegte Bereich filir die Warmestrahlung kausal ist.

A*/um
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e ) Rontgenstrahlung
strahlung (UV) e 1
- Gamma-Strahlung
105
10-8 .
kosmische Strahlung
10-10 (Hohenstrahlung)

Abbildung 2.3: Elektromagnetisches Wellenspektrum (grau unterlegt: Wéarmestrahlung) [6]



2. Theoretischer Hintergrund

2.2 Internationale Materialqualifikationstests

Konstruktionsmaterialien, die in bemannten Raumfahrtsystemen eingesetzt werden, miissen
mit Tests hinsichtlich ihrer Feuersicherheit qualifiziert werden. Diese Tests werden in
speziellen Standards beschrieben. Die amerikanische Raumfahrtbehdrde NASA hat hierfiir den
technischen Standard ,,NASA-STD-6001B* entwickelt, nach dem solche Qualifizierungen
durchzufiihren sind [9]. Im europdischen Bereich hat die ESA ebenfalls einen Standard zur
Materialqualifizierung mit dem ,,ECSS-Q-ST-70-21C* geschaffen, der an den NASA-Standard
angelehnt ist [10]. Der wichtigste Materialqualifikationstest fiir bemannte Raumfahrtsysteme
ist der ,,Upward Flame Propagation Test”, der einen bestanden/nicht bestanden-Test darstellt.
Dieser ist im Teil 1 des NASA-Standards, aber auch separat als ISO-Standard ,,ISO 14624-
1 definiert [11]. Der ,,Upward Flame Propagation Test* soll iiberpriifen, ob ein entziindetes
Material von selbst erlischt und sich dabei keine brennenden Teile abldsen. Der
Qualifizierungstest soll unter den schlechtesten moglichen Bedingungen hinsichtlich des
Totaldrucks, der Temperatur, der Sauerstoffkonzentration und der Dicke der Probe stattfinden
[9]. Wenn das zu untersuchende Konstruktionsmaterial den Test besteht, so darf es in
bemannten Raumfahrtsystemen eingesetzt werden. Es ist bei diesen Qualifizierungstests jedoch
stets zu bedenken, dass diese unter terrestrischen Bedingungen, also nicht in Mikrogravitation

durchgefiihrt werden [9, 10].

In Abbildung 2.4 ist die Probenhalterung des Materialqualifikationstests nach ISO 14624-1
dargestellt, die dem NASA-Standard ,NASA-STD-6001B“ nachempfunden ist. Die
Versuchsprobe ist eben und besitzt eine Breite von 65 mm, sowie eine Lédnge von 300 mm. Die
Probenhalterung spannt dabei die Probe auf beiden Seiten gleichermallen ein, so dass diese auf
einer Breite von 50 mm frei brennen kann. Da die Seitenrdnder durch den Probenhalter verdeckt
sind, kann die Flamme nicht entlang der Kante propagieren. Die Versuchsprobe wird durch eine
elektrische oder chemische Ziindquelle an der Unter- und Vorderseite entziindet. Bestanden hat
ein Material den Test, wenn es von selbst erlischt und sich keine brennenden Teile abgeldst
haben. Ein Material gilt als selbstverloschend, wenn die Flamme nach dem Verlschen nicht
iiber 150 mm ab der Unterkante der Versuchsprobe propagiert ist. Neben der Probe ist noch
eine Skala angebracht, die die Propagationsweite der Flamme kenntlich macht und ein weif3es
Blatt Papier unter der Probe zeigt an, ob sich brennende Teile abgeldst haben [9]. Der
Probenhalter ist in einer Kammer eingefasst, um erzwungene Konvektion im Raum zu
unterbinden, wobei diese eine Mindestgrof3e aufweisen muss. Die Sauerstoffkonzentration darf

sich wihrend eines Versuches nicht um mehr als finf Prozent verdndern.
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Abbildung 2.4: Probenhalter des Upward Flame Propagation Test nach ISO 14624-1. Modifizierte Darstellung
nach [11]
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2.3 Problematik der Materialqualifikationstests

Das beschriebene Verfahren zur Materialqualifikation fiir Konstruktionsmaterialien, die in der
bemannten Raumfahrt eingesetzt werden, insbesondere der ,,Upward Flame Propagation Test™,
weisen einige Problematiken auf. Es handelt sich bei diesem um einen bestanden/nicht
bestanden-Test, welcher keine weitere Differenzierung vorsieht. Der Test hat also nur eine
Aussagekraft, ob ein Material unter den getesteten ,,worst case” Bedingungen fiir den
Einsatzfall gefahrlos nutzbar ist oder nicht. Folglich ist das getestete Material dann auch nur fiir
eine bestimmte Kombination von Umgebungsbedingungen qualifiziert. Die derzeitige Form
des Standards sieht vor, dass alle Tests fiir das gleiche Material unter verdnderten ,,worst
case Bedingungen wiederholt werden miissen, wenn sich die Luftbedingungen innerhalb des

bemannten Raumfahrtsystems dndern. [12].

Eine weitere Problematik stellt die Ubertragbarkeit von terrestrischen Versuchen auf eine
Mikrogravitationsumgebung dar. Auf der einen Seite verhalten sich Flammen in
Mikrogravitation anders als auf der Erde, da die natiirliche Konvektion durch eine erzwungene
Konvektion ersetzt wird. Auf der anderen Seite kann sich bei Nichtanliegen einer Luftstromung
die Entziindbarkeit der Materialien verdndern. Des Weiteren verbleiben dann heifle

Verbrennungsprodukte an der Stelle, wo die Verbrennung gerade stattfindet [12].

Fiir die Validierung von numerischen Simulationen steht leider nur eine geringe Anzahl an
Mikrogravitationsexperimenten zur Verfligung, wodurch diese grofle Unsicherheiten

beinhalten [1].

Viele Einfliisse auf die Flamme in Mikrogravitation konnen auf der Erde nicht nachgestellt
werden, da die Schwerkraft immer wieder zu iiberlagernden Effekten fiihrt. Im Rahmen einer
Studie untersuchte Fujita bereits durchgefiihrte Verbrennungsexperimente in Mikrogravitation
und stellte dabei sechs Effekte auf die Verloschungsgrenze propagierender Flammen iiber

Konstruktionsmaterialien fest [12]:

1. Effekt der externen Stromungsgeschwindigkeit
Das Stromungsfeld in Mikrogravitation kann nicht durch Auftrieb beschleunigt werden,
es wird stattdessen durch kiinstlich erzeugte Strome, beispielsweise durch die
Klimaanlage an Bord eines bemannten Raumfahrtsystems kontrolliert. Im Gegensatz
dazu ist ein Stromungsfeld auf der Erde immer das Ergebnis aus Superposition der
erzwungenen Stromung und der durch Auftrieb induzierten Stromung. Es ist notwendig,

die Unterschiede zwischen Stromungen in Mikrogravitation und bei terrestrischer

-11 -
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Gravitation herauszuarbeiten, um den Effekt der externen Stromungsgeschwindigkeit

verstehen zu konnen[12].
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Abbildung 2.5: Ergebnisse der numerischen Simulation von Entziindungsgrenzen in Abhidngigkeit der

Stromungsgeschwindigkeit und der Sauerstoffkonzentration [13]
In Abbildung 2.5 sind Ergebnisse von numerischen Simulationen fiir
Flammbarkeitsbereiche in Abhédngigkeit von der Stromungsgeschwindigkeit und der
Sauerstoffkonzentration in Mikrogravitation zu sehen. Diese wurden von Ferkul et al.
fiir diinne Festbrennstoffe untersucht [13]. Die Verloschungsgrenze wird hierbei in zwei
unterschiedliche Bereiche eingeteilt, da zwischen Verloschen infolge von
Strahlungsverlusten und infolge von zu starker Stromung differenziert wird. Als
»Quenching* wird das Verloschen bedingt durch zu groe Strahlungsverluste, welche
die Temperatur der Flamme zu stark senken, bezeichnet. Diese Art des Verldschens tritt
bei niedrigen Stromungsgeschwindigkeiten auf. ,Blowoff* hingegen bezeichnet das
Verloschen infolge von zu starker Stromung. Dies wird durch nicht vollstindige
chemische Reaktionen hervorgerufen, was in einer zu kurzen Verweilzeit in der
Flammenstabilisierungszone  begriindet  liegt [2]. Das  Minimum  der
Sauerstoffkonzentration in Abbildung 2.5 ist mit dem Buchstaben ,,C* gekennzeichnet,

es stellt den schlechtesten anzunehmenden Fall dar, bei dem noch eine stabile Flamme
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moglich ist. Dies ist deshalb der schlechteste anzunehmende Fall, weil hier die geringste
Sauerstoffkonzentration bei einer sehr niedrigen Stromungsgeschwindigkeit fiir eine
stabile ~ Flamme notwendig ist, denn eine groBere oder kleinere
Stromungsgeschwindigkeit wiirde die Flamme zum Erléschen bringen. Bei groferen
Sauerstoffkonzentrationen wie beispielsweise den natiirlichen 21 %, welches dem
terrestrischen Standard entspricht, muss dennoch eine minimale Stromung an der
Flamme anliegen, um den fortwihrenden Sauerstofftransport und somit eine stabile
Flamme zu gewihrleisten. Ferkul et al. haben herausgefunden, dass die minimale, sich
bei terrestrischen Verbrennungsexperimenten einstellende Stromungsgeschwindigkeit,
bedingt durch die Konvektion, bei etwa 20 cm/s liegt [13]. Folglich kd&nnen
Verbrennungsversuche auf der Erde hinsichtlich der terrestrischen Gravitation und der
sich dadurch einstellenden natiirlichen Konvektion nicht den schlimmsten
anzunehmenden Fall abbilden, bei welchem die Stromungsgeschwindigkeit nach den
Simulationsergebnissen bei etwa 6 cm/s liegt. Der Forderung des ,,NASA-STD-6001B*,
die Materialqualifizierung solle unter den schlechtesten anzunehmenden Bedingungen
stattfinden, kann somit nicht entsprochen werden, wenn die Tests weiterhin auf der Erde
stattfinden.

Effekt der externen Stromungsrichtung

Ebenfalls relevant fiir die Lage der Entflammbarkeitsgrenze, und somit auch fiir
Unterschiede hinsichtlich dieser in Mikrogravitation und unter terrestrischen
Bedingungen, ist die Richtung der externen Stromung. Auf der Erde liegt iiblicherweise
die Entflammbarkeit bei gleichldufiger Stromung iiber der bei entgegenldufiger
Stromung. Es ist wichtig zu verstehen, wie sich die Entziindbarkeit eines Materials mit

oder gegen die Luftstromungsrichtung in Mikrogravitation veridndert [12].

In Abbildung 2.6 sind die Ergebnisse numerischer Simulationen in Abhéngigkeit der
Stromungsgeschwindigkeit und der Sauerstoffkonzentration fiir diinne Festbrennstoffe
in Mikrogravitation dargestellt. Es wird hier zwischen gleich- und gegenldufiger
Stromung unterschieden. Im Fall der gegenldufigen Luftstromung wird noch einmal
zwischen zwei verschiedenen Eintrittsldngen Xe differenziert, welche unterschiedliche
Auswirkungen auf die Ausbreitungsrate der Flamme haben [5]. Anhand dieses
Diagramms ist zu erkennen, dass die minimale Sauerstoffkonzentration fiir eine stabile
Flamme in Mikrogravitation bei gleichldufiger Luftstromung geringer ist als bei
gegenldufiger Luftstromung. Dieses Verhéltnis kehrt sich erst bei einer sehr niedrigen

Stromungsgeschwindigkeit von unter 2 cm/s um.
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Abbildung 2.6: Ergebnisse numerischer Simulationen fiir Flammbarkeitsbereiche in Abhingigkeit der

Stromungsgeschwindigkeit und der Sauerstoffkonzentration in Mikrogravitation fiir gleich- und gegenldufige

Anstromung in Mikrogravitation [5]
In experimentellen Studien stellten Zhu et al. einen dhnlichen Effekt fiir dicke PMMA -
Proben fest, als bei den untersuchten geringen Stromungsgeschwindigkeiten die
gegenldufige Flamme eine hohere Ausbreitungsrate aufwies als die gleichldufige [14].
Diese Erkenntnis unterstreicht nochmals den Unterschied zwischen Versuchen in
Mikrogravitation und in terrestrischer Umgebung.

3. Effekt der Versuchsprobendicke
Die Probendicke hat ebenfalls einen wichtigen Einfluss auf die Unterschiede zwischen
Verbrennung von Proben in Mikrogravitation und in terrestrischer Umgebung. In
Mikrogravitation wird keine Wéarme durch die natiirliche Konvektion iibertragen, es
bleiben ausschlieBlich Konduktion und Radiation als Warmeiibertragungsmechanismen.
Das Wiarmegleichgewicht in der Vorheizzone wird bei thermisch dicken Proben durch
das gednderte Verhidltnis der drei Wérmeiibertragungsmechanismen gegeniiber
thermisch diinnen Proben stiarker beeinflusst [12]. Die sich dndernden Verhéltnisse der

drei Wirmelibertragungsmechanismen zueinander in Mikrogravitation und in
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terrestrischer Umgebung filhren zu einer eingeschrinkten Ubertragbarkeit von
Ergebnissen.

Effekt der Geometrie der Versuchsprobe

Ein typischer Fall, bei dem die Probengeometrie mafigeblichen Einfluss auf die
Flammenausbreitung besitzt, ist der Brand von Kabelisolierungen [12]. Zu dieser
Thematik sind im NASA-STD-6001B eigene Qualifizierungstests definiert [9]. Der
Brand von Kabeln ist durch die besondere Zusammensetzung des Verbundmaterials
gekennzeichnet. Auflen befindet sich die Kabelisolierung, welche beispielsweise aus PE
gefertigt ist, wihrend sich in der Mitte ein metallischer Leiter, der meistens aus Kupfer
besteht, befindet. Sowohl die zylinderartige Form, als auch der metallische Leiter
beeinflussen die Flammenausbreitung. Im Zusammenspiel mit gleich- oder
gegenldufiger Luftstromung in Mikrogravitation konnen diese Faktoren wieder zu
divergierenden Flammbarkeitsbereichen fithren [12].

Effekt des Umgebungsdruckes

Der Umgebungsdruck ist ein weiterer wichtiger Faktor zur Kontrolle der
Materialentziindbarkeit, welcher in bemannten Raumfahrtsystemen signifikant
schwanken kann [12]. In dem aktuellen, nach NASA-STD-6001B definierten,
Materialqualifikationstest findet dieser Faktor bereits Beriicksichtigung [9]. Da es sich
jedoch, wie bereits erwihnt, um einen bestanden/nicht bestanden-Test handelt, ist es
nicht moglich, Versuchsergebnisse auf andere Umgebungsdriicke zu iibertragen.
Effekt der externen Strahlung

Strahlungsverluste in der Oberfldche der Vorheizzone an die umgebende Luft haben
ebenfalls einen mafBgeblichen Einfluss auf das Verloschen der Flamme bei niedrigen
Stromungsgeschwindigkeiten [12]. Somit tritt dieser Effekt vor allem bei
Stromungsgeschwindigkeiten auf, die unter der der natiirlichen Konvektion liegen und
beeinflusst ebenfalls die Ubertragbarkeit von Ergebnissen aus terrestrischer Umgebung

zur Mikrogravitation.

- 15 -



2. Theoretischer Hintergrund

2.4 Ansitze zur Verbesserung der Materialqualifikationstests

Die NASA hat hinsichtlich der bestanden/nicht bestanden-Problematik zwei Indexe entwickelt,

welche die Ubertragbarkeit der terrestrischen Tests auf Mikrogravitation verbessern sollen [12]:

e MOC (Maximum Oxygen Concentration): Sauerstoffkonzentration, bei der alle
untersuchten Proben den Test bestehen
e ULOI (Upward Limiting Oxygen Index): Sauerstoffkonzentration, bei der 50 % aller

untersuchten Proben den Test bestehen

Diese Indexe konnen im Rahmen der bereits existierenden Qualifizierungstests ermittelt
werden. Obwohl sie eine groBere Aussagekraft der Tests durch Einbeziehen der
Sauerstoffkonzentration bewirken, muss ihre Giiltigkeit bei Mikrogravitation erst noch
iiberpriift werden. Zunéchst miissen nach wie vor die Unterschiede zwischen terrestrischer und
Mikrogravitation untersucht werden, um die Aussagekraft der auf der Erde ermittelten Indexe

feststellen zu konnen [12].

Neben der Ermittlung von zusidtzlichen Indexen ist es mdglich, die Versuchsbedingungen
dahingehend zu verdndern, dass die Bedingungen der Tests wie in Mikrogravitation
nachgestellt werden. Fujita zeigt verschiedene Wege auf, um die natiirliche Konvektion auf der
Erde einzuschrinken. Ein Ansatz ist die Verkleinerung der charakteristischen Hohe des
Stromungskanals. Dieses wiirde die Auftriebskraft einschrinken, allerdings wiirde diese
MaBnahme gleichzeitig zu Wéarmeverlusten aufgrund des kiirzeren Abstandes zu den Wénden
fiihren. Ein weiterer Ansatz ist die Absenkung des Umgebungsdruckes der Versuchsprobe. Die
fallende Dichte der Luft wiirde eine reduzierte Auftriebskraft zur Folge haben, wobei jedoch
die Verbrennungsreaktion chemisch nicht durch den abgesenkten Druck beeinflusst werden
darf. Dieser Einfluss wire gegenldufig zum Absenken des Umgebungsdruckes [12]. Beide
Methoden sind bislang noch nicht weit genug beherrschbar, um sie verldsslich fiir

Materialqualifizierungstests einsetzen zu konnen.

Verbrennungsversuche in Mikrogravitation sind unabdingbar, um die Vorgdnge und das
Verhalten von Verbrennungen in dieser Umgebung besser zu verstehen. Des Weiteren ist es
notwendig, numerische und analytische Modelle mit realen Experimenten zu validieren. Wegen
der eingangs beschriebenen Schwierigkeiten von Verbrennungsversuchen in realistischer
GroBe in Mikrogravitation werden diese nur dulerst selten durchgefiihrt. Ein solches Projekt

ist das ,,Spacecraft Fire Safety Demonstration* Projekt (SAFFIRE).
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2.5 SAFFIRE - Spacecraft Fire Safety Demonstration Project

Das ,,Spacecraft Fire Safety Demonstration Project” (SAFFIRE) ist ein internationales
Forschungsprojekt, in dessen Rahmen Verbrennungsexperimente in groBem Malstab in
Mikrogravitation durchgefiihrt werden sollen. An dem Projekt beteiligt sind die
Raumfahrtagenturen NASA, ESA und JAXA, sowie Forschungseinrichtungen aus den USA,
Europa, Russland und Australien. Die Daten der durchgefiihrten Experimente sollen zu einem
besseren Verstindnis von Feuerverhalten fithren und auf diese Weise numerische Modelle
verifizieren, sowie Vorhersagemodelle unterstiitzen, welche sich mit der Feuerpravention, -

bekdmpfung und —vermeidung beschaftigen [1].

Die Experimente werden an Bord des unbemannten Cygnus Raumtransporters des Herstellers
Orbital ATK Inc. stattfinden, der von der NASA beauftragt ist, die ISS zu versorgen. Die Tests
werden erst nach dem planméBigen Abdocken des Transporters von der ISS stattfinden, wenn
dieser an der Raumstation nicht mehr gebraucht wird. Da dieses Vehikel unbemannt ist, ist es
moglich, Verbrennungsversuche im grolen Mallstab auf erheblich verringertem
Sicherheitslevel durchzufiihren [12]. Andere Nutzlast wird dabei nicht beeinflusst, da der
Transporter zum Zeitpunkt der Versuchsdurchfithrung nur noch mit Abféllen beladen sein wird
und kurz vor dem Wiedereintritt in die Erdatmosphére, somit kurz vor dem Vergliihen steht.
Einzige Randbedingung ist, dass der Wiedereintritt in die Erdatmosphére planmifig eingeleitet
wird. Der Transporter soll dabei ordnungsgemidll vergliihen, um die Erdoberfliche vor

herabfallenden Teilen zu schiitzen.

Das SAFFIRE Projekt gliedert sich in mehrere Versuchsaufbauten, welche jeweils auf
unterschiedlichen Versorgungsmissionen des Cygnus Raumtransporters stattfinden. Das
SAFFIRE 1 Experiment bestand aus einer groen Baumwoll-Glasfaser-Verbundprobe und
sollte Daten zum Verkohlen von Materialien in der Luftstromung eines bemannten
Raumfahrtsystems generieren. SAFFIRE 2 sollte insgesamt neun verschiedene Proben aus
SIBAL, PMMA, NOMEX und Silikon untersuchen und die Versuchserkenntnisse mit dem
,Upward Flame Propagation Test“ vergleichen. SAFFIRE 3 soll sich wiederum der
Untersuchung von Baumwolle und Glasfaser widmen, wobei Details des
Versuchsprobenaufbaus erst nach Auswertung der SAFFIRE 1 Ergebnisse festgelegt werden

konnen [1].

Firr die Experimente SAFFIRE 1-3 wurde ein spezielles Experiment-Modul entwickelt,
welches in identischer Form bei allen drei Fliigen eingesetzt werden soll, unabhéngig von der

zu untersuchenden Probe. Es besitzt die MalBie 133 x 90 x 53 cm und soll im Fall von
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2. Theoretischer Hintergrund

SAFFIRE 1 eine Probe mit der Lange 94 cm und der Breite 41 cm beinhalten. Das Experiment-
Modul ist in Abbildung 2.7 im Schnitt dargestellt, es besteht im Wesentlichen aus einer
Avionikeinheit (Avionics Bay) und einem Stromungskanal (Flow Duct). Der Stromungskanal
stellt die primdre Kammer dar, in welcher der Verbrennungsversuch stattfinden soll. Die
Avionikeinheit ist seitlich mit dem Stromungskanal verbunden wund fiir die
Experimentsteuerung, Datenerfassung sowie die Kommunikation verantwortlich. Beide
Einheiten sind durch ein Panel aus Lexan voneinander getrennt. Die Strémung wird durch die
Ventilatoren oben im Modul erzeugt, von welchen die Luft angesaugt wird. Am unteren Ende
des Moduls befindet sich der Einlass, wo die angesaugte Luft durch die Stromungsgleichrichter
laminarisiert wird. In Zukunft sind noch weitere Fliige von SAFFIRE 4-6 vorgesehen, wobei

die konkreten Missionsziele noch definiert werden miissen [1].

Power
Management
Sample card
(lame spread
sample
shown)
Cameras
Avionics Bay
Signal
conditioning
card

Flow
straightener

Abbildung 2.7: Aufbau des SAFFIRE | Experiment Moduls [1]
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3 Aktueller Stand der Forschung

Es sind bereits viele Forschungen durchgefiihrt worden, die sich mit der Problematik des
Materialqualifikationstests NASA-STD-6001B [9] beschiftigen und dabei im Detail
untersuchen, ob die definierten Testbedingungen {liberhaupt den schlimmsten anzunehmenden
Fall darstellen. Im Speziellen wurden am ZARM bereits zahlreiche Untersuchungen beziiglich
der Oberflachenstruktur von Versuchsproben durchgefiihrt. Der Test 1 des NASA Standards
sieht eigentlich keine Oberflachenstruktur vor, jedoch liegt die Vermutung nahe, dass diese
einen wesentlichen Einfluss auf die Flammenpropagation besitzt. Ferner gilt es zu untersuchen,
welche qualitativen und quantitativen Auswirkungen eine Oberflichenstruktur auf die
Flammenpropagation hat. Die Untersuchungen widmeten sich dabei der Fragestellung, ob die
Moglichkeit besteht, dass ein getestetes Material in unstrukturierter Form den Qualifikationstest
knapp besteht, jedoch in strukturierter Form durch den Test fallen wiirde. Hierzu hat Nordmann
am ZARM zwei unterschiedliche Oberfldchenstrukturen untersucht, welche in Abbildung 3.1

zu sehen sind [15].

/ 57
5

/ o
~ iy

a) b) c)

Abbildung 3.1: Probendesign der Untersuchungen Nordmanns, a) Referenz b) vertikal genutet c¢) horizontal
genutet [15]

Nordmann stellte dabei Unterschiede in den Flammenpropagationsraten fest, welche in
Abbildung 3.2 zu sehen sind. Die unstrukturierte Versuchsprobe entspricht dem NASA-STD-
6001B Standard und weist die geringste Propagationsrate auf, welche durch den blauen
Graphen dargestellt ist. Die horizontal genutete Probe wird durch den griinen Verlauf

dargestellt und weist im Vergleich zur unstrukturierten Probe eine deutlich erhdhte
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3. Aktueller Stand der Forschung

Propagationsrate auf. Den schlimmsten anzunehmenden Fall stellt die vertikal genutete Probe
dar, die durch den roten Graphen dargestellt ist. Nordmann stellte auBerdem eine erhohte
Pyrolyserate bei den oberflichenstrukturierten Proben fest. Das Verhéltnis zueinander glich

dem der Propagationsraten. Die unstrukturierte Probe wies die geringste und die vertikal

genutete die hochste Pyrolyserate auf [15].
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Abbildung 3.2: Flammenpropagationsrate der drei unterschiedlich oberflachenstrukturierten PMMA-Proben bei
Versuchen von Nordmann [15]
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3. Aktueller Stand der Forschung

Eine detailliertere Untersuchung von unstrukturierten und strukturierten PMMA-Proben mit
verdandertem Probenhalter wurde von Wiirzburg ebenfalls am ZARM durchgefiihrt. Der
modifizierte Probenhalter ermdglichte das Verbrennen der PMMA-Proben gleichzeitig an
Vorder- und Riickseite (siche Abbildung 3.3).

Abbildung 3.3: Probenhalterung der Untersuchungen Wiirzburgs:(1) PMMA-Probe (2) Einschubhalter (3) Ober-
und Unterblech (4) Aluminiumgestell (5) Kalte Enden Ziinddraht (6) Kalte Enden Referenzdraht (7) Ziinddraht (8)
Referenzdraht [16]
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3. Aktueller Stand der Forschung

In Abbildung 3.4 sind die gemittelten Propagationsraten der Flammenfront der Versuchsreihen
Wiirzburgs fiir die unstrukturierten PMMA-Proben mit variierender Dicke dargestellt.
Wiirzburg fand heraus, dass diinnere Proben eine hohere Abbrandgeschwindigkeit besitzen. Die
Ursache liegt in der Dicke und somit in der erhohten Wiarmekapazitit der dickeren
Versuchsprobe. Wenn die Probe diinn ist, besitzt sie nicht die Mdglichkeit, die Wiarme von der
Oberfldche an ihr Inneres weiterzuleiten. Dies hat eine schnellere Autheizgeschwindigkeit zur

Folge, welche ausschlaggebend fiir die Flammenausbreitungsgeschwindigkeit ist [16].
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Abbildung 3.4: Gemittelte Propagationsraten der Flammenfront der Versuche Wiirzburgs zu unstrukturierten
beidseitig brennenden PMMA-Proben. Modifizierte Darstellung nach [16]
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3. Aktueller Stand der Forschung

Neben den ebenen Proben wurden am ZARM auch zylindrische PMMA-Proben von Stein
untersucht. Ebene Proben weisen, wenn sie nach NASA-STD-6001B Standard getestet werden,
eine spezielle Problematik auf. Durch die Einspannung der Proben und Abdeckung ihrer Kanten
mit metallischem Material geht ein Teil der durch die Verbrennung entstehenden Warme in den
Probenhalter {iber. Die Unterschiede von Metall zu PMMA beziiglich der Warmeleitfahigkeit
und der Wirmekapazitdt fithren schlieBlich dazu, dass am Rand der Probe die Flamme
langsamer propagiert, da dort Warme aus der PMMA-Probe abgefiihrt wird. Dieses Problem
lasst sich nur bedingt mit Hilfe von breiteren Proben 16sen, da breitere Proben auch gleichzeitig
zu instabileren Flammen fiihren konnen, was die Messungen der Position der Flammenfront
wiederum erschwert. Eine mogliche Losung fiir das beschriebene Problem stellen zylindrische
Versuchsproben dar. Stein untersuchte unstrukturierte, vertikal genutete und horizontal
genutete zylindrische Proben (siche Abbildung 3.5) in unterschiedlichen Dicken. Die Proben
wurden dabei mit Hilfe eines Kanthaldrahtes, der durch kleine radial angeordnete Bohrungen

am unteren Ende der Versuchsprobe gefiihrt wurde, elektrisch geziindet [17].

S E—

a) B) Q

Abbildung 3.5: Probendesign der Untersuchungen Steins zu zylindrischen PMMA-Proben, a) Referenz b)
Vertikal genutet c) Horizontal genutet [17]
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3. Aktueller Stand der Forschung

Die Untersuchungen von Stein ergaben, dass die Propagationsrate der Flamme mit
abnehmendem Probendurchmesser ansteigt. Es wurden zylindrische Proben mit einem
Durchmesser von 10 mm, 15 mm, 20 mm, 25 mm und 30 mm untersucht. Die Propagationsraten

sind in Abbildung 3.6 dargestellt.
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Abbildung 3.6: Gemittelte Propagationsraten der Flammenfront bei Untersuchung von zylindrischen
unstrukturierten PMMA-Proben von Stein. Modifizierte Darstellung nach [17]

Vergleicht man die Versuche zylindrischer Proben mit denen der ebenen Proben Nordmanns,
so ist festzustellen, dass eine Ubertragung der Ergebnisse nicht ohne weiteres moglich ist. Zwar
besitzt die 15 mm dicke zylindrische Probe eine anndhernd gleich grole Oberflache, wie die
ebene Probe Nordmanns mit einer Breite von 45 mm, jedoch brennt die zylindrische Probe
deutlich schneller. Stein identifizierte dabei zwei mogliche Ursachen. Zum einen besitzen die
zylindrischen Versuchsproben keine Einspannung um sich herum, welche Wérme aus der
Versuchsprobe ableiten kann. Zum anderen ist es moglich, dass die Flamme durch die
zylindrische Form der Probe die gegeniiberliegende Seite ebenfalls beeinflussen und verstarken

konnte [17].

Neben dem noch nicht ausreichend untersuchten Einfluss der Oberflachenstruktur der zu
qualifizierenden Materialproben, besitzen Verbundmaterialien ebenfalls einen noch nicht

geniigend erforschten Einfluss. PMMA wird in bemannten Raumfahrtsystemen in der Regel im
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Verbund mit anderen Materialien, wie beispielsweise Metallen eingesetzt. Miyamoto et al.
haben das Flammverhalten von brennendem Polyethylen-isolierten Kabeln experimentell bei
variierenden Sauerstoffkonzentrationen und mit externer Strahlung untersucht (siehe
Abbildung 3.7) [18]. In (a) ist der Experimentaufbau schematisch dargestellt. Er besteht aus
einem mit Luft durchstromten Pyrex-Zylinder, der einen Durchmesser von 70 mm und eine
Linge von 254 mm besitzt. Die Sauerstoffkonzentration der Luft wird zwischen 11 und 21 %
variiert und mit Stickstoff ausgeglichen. Die Stromungsgeschwindigkeit der Luft betrigt
konstante 4 cm/s, wobei die Stromungsgeschwindigkeit innerhalb des Zylinders, bedingt durch
den durch Erdgravitation ausgeldsten Auftrieb, ansteigen kann. Die externe Strahlung wird
durch drei radial gleichméfig angeordnete Quartz-Infrarot-Halogen-Lampen aufgebracht,
welche den Zylinder anstrahlen. Die untersuchte Versuchsprobengeometrie ist in (b) zu sehen.
Die Kabel sind jeweils 100 mm lang und besitzen zwei unterschiedliche Durchmesser mit 9 mm
(Kerndurchmesser 5,5 mm) und 8 mm (Kerndurchmesser 3,5 mm). Die Versuchsproben
werden durch eine vorgemischte Methan-Flamme fiir zwei Minuten geziindet, nachdem sie

durch die externe Strahlung bei Luftstromung fiir eine Minute vorgewédrmt wurden [18].

Core 55 mm

(a) Experiment setup (b) Wire configuration (c) PE insulation and core
T 70 mm | Pyrex Y - W] Semi-transparent LDPE
\_/ cylinder SR
Core
Lan§ i Flame

/Lamp \
N b r. White opaque HDPE

—
. & —
b

Black LDPE

\Wire 8.0 mim Wire 11

3.5 mm
r

e 254 mm
w
[h]
w
(0]

PE
Insulation

Abbildung 3.7: Schematische  Darstellung des (a) Experimentaufbaus, der (b) untersuchten
Kabelkonfigurationen, und (c) Abbildung der untersuchten PE-isolierten Kabel [18]

Die Untersuchungen von Miyamoto et al. ergaben, dass der Kupfer-Kern im betrachteten Kabel
als Warmesenke wirkt und somit die Entziindbarkeit des Isolationsmaterials senkt. Des
Weiteren erweitert die externe Strahlung die ,,.Limiting Oxygen Concentration” (LOC) in

Richtung von niedrigeren Konzentrationen [18].
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4 Versuchsaufbau und -durchfiihrung

4.1 Versuche in 1g mit ebenen Proben

Die terrestrischen Versuche werden im Verbrennungslabor des ZARM durchgefiihrt. Das heift,
dass als Warmeiibertragungsmechanismen neben der Radiation und der Konduktion auch die
Konvektion, jedoch nur innerhalb der Testkammer von Bedeutung ist. Die Testkammer ist
wihrend des Versuches geschlossen, so dass es nicht zu einem Luftstrom durch den

Kamineffekt oder die Beliiftung kommt.

4.1.1 Versuchsaufbau

4.1.1.1 Testkammer

Die Testkammer ist eine geschlossene Versuchskammer, deren Rahmen aus
Aluminiumprofilen zusammengesetzt ist, sie ist in Abbildung 4.1 dargestellt. Die Wande sind
mit Platten aus Aluminium verkleidet. Die Kammer steht als Ganzes auf einem in der Hohe
verstellbaren Tisch. In der Decke der Kammer befindet sich zum einen eine Abzugsoffnung,
die manuell zwecks Luftabsaugung gedffnet werden kann, zum anderen ein Rohrstiick, das auf
die brennende PMMA-Probe ausgerichtet werden kann. Dieses wird an das Druckluftsystem
der Hausleitung angeschlossen, so dass die Leitung manuell gedffnet werden kann, um die
brennende PMMA-Probe zu l6schen. Im vorderen Teil der Kammer befindet sich ein Gestell,
auf dem die Infrarotkamera in zwei Achsen verschoben werden kann. Dieses befindet sich

direkt hinter dem Fenster aus PMMA, welches zur visuellen Inspektion genutzt wird.

Absaugstutzen mit

Sperrklappe Druckluftanschluss
Infrarotkameragestell
Testkammer
Absperrventil
der Gaszufuhr

Gaskartusche mit
Ventil

Positionierungshilfe
des Gasbrenners

Abbildung 4.1: Testkammer gemifl dem NASA-STD-6001-Standard im ZARM Verbrennungslabor
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In Abbildung 4.2 ist der innere Aufbau der Testkammer in einer Seitenansicht zu sehen. Mittig
in der Kammer nach hinten versetzt ist ein Gestell verschraubt, auf dem der Probenhalter
angebracht wird. Auf diesem Gestell ist neben dem Probenhalter auch der Keramikbrenner zum
Anziinden der Proben auf einer Aluminiumplatte angebracht, die verschiebbar ist, um sie nach
dem Ziinden der Probe zusammen mit dem Brenner wegziehen zu konnen. Die Wand hinter der
PMMA-Probe wird mit mattem Papier abgeklebt, um auf der Infrarotaufnahme einen

schwarzen Hintergrund ohne Reflektionen zu gewahrleisten.

Druckluftauslass

Probenhalter

Infrarotkamera

Keramikbrenner

Abbildung 4.2: Innerer Aufbau der Testkammer gemi3 NASA-STD-6001-Standard

4.1.1.2 Probenhalterung

Die Probenhalterung klemmt die PMMA-Probe an der Vorder- und Riickseite ein. In
Abbildung 4.3 ist die zweiteilige Probenhalterung dargestellt. Die Riickseite der Halterung
besteht aus 5 mm dickem Aluminiumblech, in welches in der Mitte eine Vertiefung gefrést ist.
In diese Vertiefung wird die PMMA-Probe eingelassen. In die Mitte der Vertiefung ist eine
Aussparung gefrdst, damit die PMMA-Probe iiber die brennende Fliche moglichst wenig
Kontakt hinsichtlich des Wérmeaustauschs mit dem Rahmen hat. Der vordere Teil der
Halterung besteht aus Edelstahlblech mit einer Dicke von 3 mm, da er unmittelbaren Kontakt
mit der Flamme hat. Die Klemmung wird iiber vier Gewindestangen und Fliigelmuttern

realisiert. Am oberen Ende des Edelstahlblechs befindet sich ein Kanthal-Draht, der zwischen
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4. Versuchsaufbau und -durchfithrung

zwel Keramik-Liisterklemmen eingespannt ist. Dieser dient als Referenzpunkt fiir die

Auswertung der Infrarotaufnahme.

Aluminium
Riicken

\

Edelstahl

| 7 .............. / =

Abbildung 4.3: CAD Projektionsansicht der zweiteiligen Probenhalterung, bestehend aus einem Aluminium-
Riicken und einer Edelstahl-Front

4.1.1.3 Kamerasystem

Die Aufnahmen werden mit der Infrarotkamera ,,TAU 2 640 der Firma FLIR Systems Inc.
gemacht (siche Abbildung 4.4). Die Kamera ist mit einer Linse mit der Brennweite 9 mm und
einer Blende von f/1.4 ausgestattet. Das analoge Videosignal wird iiber das zusétzliche Thermal
Capture Modul der Firma TeAx Technology UG verarbeitet und dann digital auf einem USB
Speichermedium im TMC Format gespeichert. Die Bildrate der Kamera betrdgt eigentlich
25Hz bzw. 60 Hz im PAL-Modus, jedoch begrenzt der amerikanische Hersteller aus
Sicherheitsgriinden die Bildrate softwareseitig auf 8,33 Hz fiir Modelle, die exportiert werden.
Fiir die Versuche dieser Arbeit steht nur das Export Modell mit der Bildrate von 8,33 Hz zur
Verfiigung. Weitere technische Daten sind der Tabelle 4.1 zu entnehmen. Fiir die Aufnahme
von PMMA muss in den kameraeigenen Eigenschaften noch der Emissionsgrad von 0,97 fiir
PMMA eingestellt werden, damit die Infrarotkamera die aufgenommene Infrarotstrahlung auch

einer korrekten Oberflachentemperatur zuordnen kann.
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Tabelle 4.1: Technische Daten der Infrarotkamera FLIR TAU 2 640 [19]

FLIR TAU 2 640
Auflésung 640 x 512 Pixel
Pixel Grofle 17 pm
Spektralband 7,5—-13,5 um
Sensitivitit <50 mK bei /1.0
Temperaturbereich (Low gain Modus) -40°C bis 550°C

Abbildung 4.4: FLIR TAU 2 640 [19]
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4.1.1.4 Zindung der Proben

Fiir die Ziindung der Proben wird ein Keramikbrenner aus dem Modellbaubedarf der Firma
»Dampfmodellbau Keifler* genutzt (siche Abbildung 4.5), der auf eine von auBlerhalb der
Testkammer verschiebbare Aluminiumplatte mit Kupplungssystem montiert ist. Die Flamme
des Brenners ist 90 mm breit, so dass sie die Probe in voller freistehender Breite von 90 mm
ziinden kann. Das Gasgemisch aus dem Laborbedarf der Firma ,,CFH* besteht zu 30 % aus
Propan und zu 70 % aus Butan. Geziindet wird insgesamt iiber eine Dauer von 15 Sekunden,
was in Vorversuchen sowohl bei den reinen PMMA-Proben, als auch bei den Verbundproben
mit Edelstahl und Aluminium zu einer garantierten Ziindung gefiihrt hat. Der Abstand zwischen
Unterkante der zu ziindenden Probe und dem Keramikbrenner betrdgt etwa 11 mm. Die Flamme
wird beim Ziindvorgang so grof3 eingestellt, dass der sichtbare blaue Bereich der Flamme die
PMMA-Probe beriihrt. Alle Proben dieser Untersuchung brennen nach den 15 Sekunden
Ziindung weitere 210 Sekunden, bis sie mit Hilfe der Druckluft geloscht werden. Dies soll die

Vergleichbarkeit der Pyrolyseraten ermdglichen.

Abbildung 4.5: Keramikbrenner zur Ziindung der Versuchsproben, Breite 100 mm [20]
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4.1.2 Gestaltung der Versuchsproben

Die Versuchsproben werden in ebener rechteckiger Form untersucht. In Abbildung 4.6 ist eine
Versuchsreihe exemplarisch dargestellt. Fiir die Untersuchungen wurde ein neuer Probenhalter
konstruiert, damit die Proben breiter als bisher gestaltet werden konnen. Die nicht durch den
Probenhalter eingespannte brennende Fliache ist 90 mm breit, wodurch sich bei der
Verbrennung ein deutlich breiteres und lénger stabileres Plateau der Flammenfront ausbilden
kann. Die Probe ist insgesamt 300 mm lang, um ein moglichst langes Messfeld zu erhalten,

bevor Randeffekte auftreten.

Abbildung 4.6: Ebene Versuchsproben der Versuchsreihe VA-PMMASmm fertig mit ACRIFIX geklebt

Das Hauptmaterial der zu untersuchenden Verbundprobe stellt transparentes PMMA dar.
Dieses wird in zwei unterschiedlichen Herstellungsverfahren produziert, was die
Materialeigenschaften gerade in Bezug auf Verbrennungsversuche signifikant beeinflusst.
Extrudiertes PMMA bildet Blasen, brennt sehr unruhig und tropft brennend ab, womit es fiir
die durchzufiihrenden Experimente nicht geeignet ist. Bei Plexiglas GS handelt es sich
hingegen um gegossenes PMMA, welches nach DIN 4102 zertifiziert ist und als ,,nicht
brennend abtropfend* eingestuft ist [21]. Es verbrennt zudem ,,nahezu ohne Qualm®, entwickelt
,keine akut giftigen Rauchgase und ist ,normal entflammbar® [21]. Die weiteren

Materialeigenschaften sind der Tabelle 4.2 zu entnehmen.

-31 -



4. Versuchsaufbau und -durchfithrung

Tabelle 4.2: Materialeigenschaften von PMMA [22]

Dichte p 1,19 g/em?
Wirmeleitfihigkeit A 0,19 W/mK
Zindtemperatur 425 °C
Zersetzungsbereich (Pyrolyse) 170-300 °C
Entflammungstemperatur 300 °C
Gesamtemissionsgrad 0,97

Als Verbundmaterial wird zum einen Edelstahl und zum anderen Aluminium verwendet. Bei
Edelstahl handelt es sich um austenitischen korrosionsbestdndigen Stahl X2CrNil8-9 mit der
Werkstoffnummer 1.4307, bei Aluminium um die Legierung EN AW-7075 mit der
Bezeichnung ,,Al Zn5,5 Mg Cu®. Diese beiden Metalllegierungen wurden ausgewahlt, da die
Wirmeleitfahigkeiten der untersuchten Materialien sich um etwa eine Zehnerpotenz
voneinander unterscheiden. Des Weiteren handelt es sich bei St 1.4307 und EN AW-7075 um
Legierungen, welche regelmifBig in der Werkstatt des ZARM genutzt werden und somit auch

permanent vorhanden sind.

Tabelle 4.3: Materialeigenschaften von St 1.4307 [23], EN AW-7075 [24] und PMMA GS [22] im Vergleich

VA 1.4307 EN AW-7075 PMMA GS
Dichte p [kg/m?] 7900 2800 1190
Elastizititsmodul E [GPa] 200 72 33
Lingenausdehnungskoeffizient o 0.000016 0.0000252 0.00007
Spez. Wirmekapazitit c [J/kgK] 500 862 1470
Wirmeleitfihigkeit A [W/mK] 15 145 0.19

Die Verbundplatten aus Aluminium und Edelstahl sind in Abbildung 4.7 in der
Projektionsansicht des CAD Modells dargestellt. Es ist zu erkennen, dass diese jeweils im

unteren Bereich ein Fenster mit den Maflen 90 mm x 90 mm besitzt. Dieses dient dazu, den
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Einfluss des Metallverbundes beim Ubergang der Flamme von PMMA zum PMMA-Metall-
Verbund zu untersuchen. Im unteren Bereich soll die PMMA-Probe zunichst allein geziindet
werden. Dann soll sich die Flamme stabilisieren, um einen moglichst definierten Ubergang der
Flammenfront von PMMA zu PMMA in Kontakt mit Metall zu ermdglichen. Der Metallriicken
besitzt ebenso wie die PMMA-Platten die Malle 300 mm x 110 mm und sie besitzen alle eine

Dicke von 3 mm.

Abbildung 4.7: Metallriicken der PMMA-Metall-Verbundproben in der CAD Projektionsansicht

Die Verbundprobe wird hergestellt, indem die Metallriicken auf einen PMMA-Zuschnitt
geklebt werden. Evonik Industries gibt an, dass PMMA gewohnlich mit dem 1-Komponenten
Polymerisationsklebstoff ACRIFIX verklebt wird [25]. Dieser Klebstoff eignet sich jedoch laut
Herstellerangabe nur eingeschrinkt fiir Metalle. In Voruntersuchungen wurden ACRIFIX und
Alternativen genauer untersucht. Zu den Alternativen zéhlen der sogenannte Sekundenkleber
Loctite 406, ein Substitutionsprodukt zu Otto Seal S72 und der Stahl-verstirkte Zwei-
Komponenten-Klebstoff auf Epoxidharz-Basis, JB Weld. Die Untersuchungen zeigten, dass
ACRIFIX am besten geeignet ist, da er sich gut verarbeiten ldsst und einen ausreichend guten
Verbund von Metallriicken und PMMA-Zuschnitt darstellt. Dieser Kleber lésst sich nahezu frei
von Lufteinschliissen verarbeiten, wenn man die Proben in einer Presse einspannt. Die
Zeitspanne vom Kleben bis zu einem geniigenden Aushérten des Klebstoffes betrdgt etwa 24 h.

Der Klebstoff ACRIFIX besteht aus drei Komponenten:
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e ACRIFIX 2R 0190 (2-Komponenten Polymerisationsklebstoft) [26]
e ACRIFIX CA 0020 (Hérter) [27]
e ACRIFIX TC 0030 (Verdiinner) [28]

Das schliefllich verwendete Mischungsverhéltnis betrdgt 87 % ACRIFIX 2R 0190, 4 %
ACRIFIX CA 0020 und 9 % ACRIFIX TC 0030. Der Verdiinner wird verwendet, um die
Viskositdt des Gemisches zu senken, was zu einer mdglichst kompletten Reduzierung der
Lufteinschliisse fiihren soll. Vor dem Verkleben von PMMA und Metall sind die betreffenden
Oberfldchen, wie vom Hersteller empfohlen [25], zu entfetten und zu sdubern, um einen
besseren Halt zu gewihrleisten. Nachdem der Kleber einseitig vollstdndig auf das Metall
aufgetragen ist, wird die PMMA-Platte mit Druck platziert, um Lufteinschliisse
herauszudriicken. AnschlieBend werden die Verbundplatten in eine Presse eingespannt, in
welcher der Kleber unter Druck fiir 24h vollstindig aushérten kann. Uberschiissiger Kleber
kann hierbei iiber die Seiten entweichen und wird bei der finalen Nachbearbeitung mit einem

Messer entfernt.

Untersucht werden dabei variierende Dicken der ebenen PMMA-Probe im Verbund mit
Metallplatten konstanter Dicke. Die Metallplatten weisen eine einheitliche Dicke von 3 mm auf,
wiéhrend die PMMA-Proben zwischen 2 mm und 6 mm Dicke liegen. In Tabelle 4.4 ist eine
Ubersicht iiber die durchgefiihrten Versuche mit ebenen Verbundproben dieser Arbeit
aufgefiihrt. Die Verbundart ,kein Verbund“ steht dabei fiir eine Referenzprobe, welche
lediglich aus PMMA besteht und im Falle der Versuchsreihe ,,Ref-PMMA3mm* beispielsweise
nur aus einer PMMA-Probe von 3 mm Dicke besteht. Eine Versuchsreihe besteht hierbei in der

Regel aus drei Versuchen.

Tabelle 4.4: Durchgefiihrte Versuche mit ebenen Verbundproben

Verbundart
. Kein Verbund VA 1.4307 EN AW-7075
Dicke PMMA
2 mm VA-PMMA2mm
3 mm Ref-PMMA3mm VA-PMMA3Imm Al-PMMA3mm
5 mm Ref-PMMASmm VA-PMMASmm Al-PMMASmm
6 mm Ref-PMMA6mMm VA-PMMA6mMmM Al-PMMA6mm
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4.2 Versuche in pg mit zylindrischen Proben (UB-FIRE)
4.2.1 REXUS/BEXUS Programm

Das Deutsche Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) Raumfahrtmanagement und die
schwedische nationale Raumfahrt-Behorde fiihren gemeinsam das Studentenprogramm
REXUS/BEXUS durch. Es ermdglicht Studenten jéhrlich, selbst entwickelte wissenschaftliche
und technische Experimente auf einer Hohenforschungsrakete oder einem
Hohenforschungsballon mitfliegen zu lassen. Das ,,Swedish National Space Board*“ (SNSB) hat
ihren Programmanteil durch die ESA den ESA Mitgliedsstaaten gedffnet, um eine groBere
internationale Vielfalt im Programm, aber auch ein Gleichgewicht zwischen dem deutschen
und dem schwedischen Programmanteil zu gewéhrleisten. Die studentischen Projektgruppen
werden von Experten des DLR, der Swedish Space Corporation (SSC), der ESA und des ZARM
bei technischen Fragen unterstiitzt. Die Kampagne wird von EuroLaunch, einer Kooperation
der Mobilen Raketenbasis (MORABA) des DLR und dem ESRANGE Space Center der SSC,
durchgefiihrt. Diese ist ebenfalls verantwortlich fiir den Betrieb der Raketen, der Ballone und

der notwendigen Subsysteme.

4.2.2 Versuchsaufbau des Experimentes UB-FIRE

Ein flinfkopfiges studentisches Projektteam der Universitit Bremen, bestehend aus Florian
Meyer, Tim Schwenteck, Alex Freier, Patrick Bihn und dem Verfasser dieser Arbeit, unter der
Betreuung von Dipl.-Ing Christian Eigenbrod, hat sich im Herbst 2014 erfolgreich mit dem
Experimentkonzept ,,University of Bremen — Fire Safety Research Experiment* (UB-FIRE)
beworben. Das Verbrennungsexperiment wurde darauthin entwickelt, konstruiert und gebaut,
damit es im Mérz 2016 an Bord der Hohenforschungsrakete ,,REXUS 20%, zusammen mit drei

weiteren Experimenten, von ESRANGE in Nord-Schweden aus fliegen konnte.

Das Verbrennungsexperiment UB-FIRE dient der Zielsetzung, die
Flammenpropagationsgeschwindigkeit von unstrukturierten, strukturierten und PMMA-Metall-
Verbundproben in Mikrogravitation zu untersuchen. Hierfiir werden in einem luftdichten
Raketenmodul insgesamt fiinf Proben verbrannt, wobei nur zwei Proben von Relevanz fiir diese

Arbeit sind (siche Abbildung 4.8).
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Abbildung 4.8: Untersuchte Versuchsproben auf im Verbrennungsexperiment UB-FIRE (Die in dieser Arbeit
untersuchten Proben sind griin markiert)

Die Konstruktion des Experimentes untersteht der Randbedingung, dass der Versuch
weitestgehend dem ,,Upward Flame Propatation Test* der NASA in terrestrischer Umgebung
gleicht. Hierdurch soll die Vergleichbarkeit mit Versuchen in der Testkammer des
Verbrennungslabors am ZARM gewihrleistet werden. Folglich ist es notwendig, dass die
Verbrennung der Proben bei 1 bar Absolutdruck und mit der gleichen Luftzusammensetzung
wie auf der Erde stattfindet. Da es sich hierbei um ein Experiment fiir die Feuersicherheit in der
bemannten Raumfahrt handelt, werden die Proben konstant mit Luft angestromt, um die
erzwungene Konvektion in bemannten Raumfahrtsystemen nachzustellen. Dies ist vor allem
deswegen notwendig, weil die natiirliche Konvektion in Mikrogravitation stark verringert ist.
Des Weiteren ist die Luftstromung in Mikrogravitation notwendig, um die Verbrennung der
Proben aufrechtzuerhalten und sich ausbreiten zu lassen. Die  gewihlte
Luftstromungsgeschwindigkeit von 20 cm/s entspricht hierbei der Stromungsgeschwindigkeit,
mit der auf der Erde Dichteunterschiede ausgeglichen werden [13]. Die beschriebene
Konfiguration des Experimentes fiihrt dazu, dass der Einfluss der Gravitation im Vergleich mit

den terrestrischen Versuchen analysiert werden kann.

4.2.2.1 Gestaltung der Versuchsproben

Die Konfigurationen der Proben, welche im Experiment UB-FIRE verbrannt wurden, sind in
Abbildung 4.8 zu sehen, wobei die zwei in dieser Arbeit genauer betrachteten Versuchsproben

griin markiert sind. Die verbleibenden drei Proben dienen der Untersuchung
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oberflichenstrukturierter PMMA-Proben in Mikrogravitation und wurden bereits von Meyer in
[29] analysiert. Die untersuchten Proben weisen entgegen dem ,,Upward Flame Propagation
Test“ eine zylindrische Form auf, damit Randeffekte vermieden werden. Die Zylinder besitzen
dabei eine Lange von 100 mm und einen Durchmesser von 15 mm. Weitere Details sind in den
technischen Zeichnungen im Anhang zu sehen. Die Versuchsproben bestehen ebenfalls aus
gegossenem PMMA und besitzen einen Kern aus Aluminium (Al) bzw. Edelstahl (VA). Die
Materialdaten sind der Tabelle 4.3 zu entnehmen. Die beiden Versuchsproben mit Metallkern
werden durch Einpressen des Metallzylinders in ein PMMA-Rohr hergestellt. Hierzu wird der
Metallzylinder mittels fliissigem Stickstoff stark heruntergekiihlt, wihrend das PMMA-Rohr in
einem Ofen auf etwa 90°C erwédrmt wird. Durch die Kiihlung bzw. die Erwérmung entsteht aus
der Presspassung eine Spielpassung, welche sich bei Kontakt und Wiarmeangleichung der
beiden Komponenten miteinander wieder zuriickbildet. AnschlieBend werden die Bohrungen

fiir den Ziinddraht in das PMMA vorgenommen.

4.2.2.2 Autbau der Brennkammern

Die fiinf unterschiedlichen Versuchsproben befinden sich in eigenen Brennkammern, da
unterschiedlich starke Verbrennungsvorginge zu unterschiedlichen Abgasmassenstromen
fiihren, welche in diesem Fall durch die getrennten Brennkammern ausgeglichen werden

konnen. Der Aufbau einer einzelnen Brennkammer ist in Abbildung 4.9 dargestellt.

Drosselriickschlagventil \

Statischer Mischer

Druckhalteventil

Versuchsprobe

Oberer Zylinder — X

PEEK Kabelhalter
Fensterverstiarkung

Sandwichelement
IR durchléssiges
Fenster

Sinterfilterplatte

Stromungsrichtung -

Unterer Zylinder

Anschluss der > Ziindungsrelais

Ziindung

Abbildung 4.9: Aufbau einer Brennkammer des Raketenexperimentes UB-FIRE
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Im Wesentlichen besteht die Brennkammer aus einem unteren Zylinder, welcher der Zuleitung
der Luft fiir die Verbrennung dient und aus einem oberen Zylinder, welcher der Ableitung der
Verbrennungsluft dient. Die Luft stromt aus dem Anschluss im unteren Zylinder erst durch eine
Sinterfilterplatte aus Bronze, bevor sie durch ein Sandwichelement aus Aluminium mit
Wabenstruktur weitestgehend laminarisiert wird. In der Mitte des Zylinders befindet sich ein
Polyetheretherketon- (PEEK) Element, durch welches die Kabel hindurchgefiihrt werden, an
die der Ziinddraht der PMMA-Proben angeschlossen ist. Der untere Zylinder ist dabei aus
Polyoxymethylen (POM) gefertigt, damit die beiden luftdichten elektrischen Durchfiihrungen
fir den Ziindmechanismus isoliert voneinander sind. Damit die Luft nicht an den
laminarisierenden Elementen vorbeistromen kann, sind diese gegeniiber dem Zylinder und dem
PEEK-Kabelhalter mit Silikon abgedichtet. Der obere Zylinder besteht aus Aluminium und
beinhaltet einen statischen Mischer, welcher aus 17 Lagen Laser-geschnittenen
Edelstahlblechen besteht. Er besitzt mittels Laser geschnittene Klappen, welche ebenfalls durch
den Laser definiert angestellt werden. Der statische Mischer dient dazu, die Verbrennungsgase
mit der ebenfalls durch die Brennkammer strémenden, aber nicht an der Verbrennung
beteiligten kiihleren Luft zu vermischen. Somit soll der Abgas-Strang mdglichst
temperaturseitig vereinheitlicht werden, um ein punktuelles Uberhitzen der Ventile zu
vermeiden. Aus eben diesem Grund wurde fiir den oberen Zylinder als Material Aluminium
ausgewdhlt, da es zum einen gut zu verarbeiten ist, zum anderen aber auch eine hohe
Wirmeleitfahigkeit sowie Warmekapazitit besitzt. Der Druck wird iiber das am Ausgang des
oberen Zylinders befestigte Druckhalteventil geregelt. Der Volumenstrom in der Brennkammer
ist liber eine Drossel, die vor dem Eingang des unteren Zylinders platziert ist, einstellbar. In
Kombination miteinander ergeben diese beiden Komponenten schlieBlich die
Stromungsgeschwindigkeit innerhalb der Brennkammer an der PMMA-Probe. Diese befindet
sich in dem fiir Infrarotstrahlung durchldssigen Fenster aus Hart-Polyethylen. Dieses ist
zwischen die beiden Zylinder eingelassen und wird zusitzlich durch eine Aluminiumbhiille
verstirkt, welche Aussparungen besitzt, damit Infrarotaufnahmen der brennenden Probe
moglich sind. Die Verstirkung ist notwendig, damit das Fenster moglichen Druckunterschieden
zwischen Brennkammer und Raketenmodul standhélt. Die beiden Zylinder werden von
insgesamt vier Gewindestangen zusammengehalten und fixiert, welche auflerhalb der

Stromungskammer befestigt sind.
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4.2.2.3 Kamerasystem

Bei der im Flug verwendeten Infrarotkamera handelt es sich ebenfalls wie in Kapitel 4.1.1.3
um die ,,TAU 2 640 der Firma FLIR Systems Inc., die mit dem Thermal Capture Modul der
Firma TeAx Technology UG zur Steuerung und Datenspeicherung ausgestattet ist. Das
Thermal Capture Modul gibt ebenfalls ein analoges Videosignal aus, welches iiber die
Telemetrie der Rakete in Echtzeit zur Bodenstation iibertragen wird. Dabei wird wie in Kapitel
4.1.1.3 die Linse mit einer Brennweite 9 mm und einer Blende von /1.4 genutzt, die
technischen Daten sind der Tabelle 4.1 zu entnehmen. Die Kamera rotiert wahrend der
Experimentzeit angetrieben durch einen elektrischen Schrittmotor und nimmt so die
Versuchsproben in den einzelnen Brennkammern der Reihe nach und wiederholt auf. In
Abbildung 4.10 ist zu sehen, dass sich die Kamera mitsamt dem Schrittmotor auf dem
Aluminium Gehduse des Onboard Computers befindet, welches wiederum auf dem oberen

Bulkhead des Raketenmoduls montiert ist.

Abbildung 4.10: Aufbau des oberen Bulkheads mit Infrarotkamera, Drehmechanismus und Onboard Computer
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4.2.2.4 Pneumatisches System UB-FIRE

Das gesamte pneumatische System des Verbrennungsexperimentes UB-FIRE ist in Abbildung
4.11 zu sehen. Der schwarze duflere Rahmen stellt hierbei das Raketenmodul dar, alle Ventile

befinden sich im Zustand des Verbrennungsversuches.
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Abbildung 4.11: Pneumatikschaubild des Flugexperimentes UB-FIRE im Verbrennungszustand

Insgesamt ldsst sich das pneumatische System in einen Hochdruck- und einen
Niederdruckbereich einteilen, wobei der Hochdruckteil mit Edelstahlrohren und Swagelok-
Komponenten, der Niederdruckteil mit Festo-Komponenten und Polyurethan- (PUN)
Schlduchen realisiert ist. Der Hochdruckteil besteht aus zwei Druckgasflaschen der Firma
»Stako®, die insgesamt ein Fassungsvermdgen von 1,8 1 besitzen. Diese speichern bei einem
Druck von etwa 200 bar die gesamte Luft, welche fiir die Experimentdauer bendtigt wird. Die
Druckluftflaschen konnen iiber einen Anschluss mit Riickschlagventil befiillt werden. Von den
Druckluftflaschen gelangt die Luft in einen Druckminderer der Firma ,,TESCOM®, der einen
Druck von bis zu 414 bar auf die bendtigten 3 bar herunterregeln kann. Der Druckminderer
besitzt zwei Ein- und zwei Ausgidnge, so dass gleichzeitig auch der Hochdruck- und der
Niederdruckteil mit passenden Drucksensoren {iiberwacht werden konnen. Hinter dem

Druckminderer sind zwei Magnetventile fiir den Betrieb des Experimentes verantwortlich.
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Diese konnen die Zufuhr der Luft zu den Brennkammern, aber auch das Loschen der Proben
durch Evakuierung steuern. Die Luft gelangt aus den Brennkammern durch die
Druckhalteventile zusammen mit den Verbrennungsgasen schlieflich in die Raketenumgebung.
Der jeweilige Druck wird des Weiteren auch in jeder Brennkammer sowie im Inneren des

Moduls tiberwacht und ebenfalls aufgezeichnet.

Die Stromungsgeschwindigkeit innerhalb der Brennkammer wird auf 20 cm/s eingestellt. Zum
einen handelt es sich hierbei um die minimale, sich durch die natiirliche Konvektion
einstellende Stromungsgeschwindigkeit in einem ,,Upward Flame Propagation Test* [13]. Zum
anderen wird dieser Wert auch in bemannten Raumfahrtsystem (beispielsweise auf der ISS)
durch die Ventilationseinrichtungen eingestellt. Fiir die Einstellung ist ein Schwebekdrper-
Durchflussmessgerdt (Rotameter) notwendig, welches an jeden einzelnen Brennkammer-
Ausgang angeschlossen wird. Dieses zeigt mit Hilfe des Schwebekorpers den Volumenstrom
Q in  I/min an. Unter Berlcksichtigung des  durchstromten  relevanten
Brennkammerquerschnittes A ergibt sich fiir den Volumenstrom jeder einzelnen Brennkammer

die folgende Formel:

mm3

mm l
Q =v,-A=200—"2650,719mm? = 530143,8 = 31,809 —
S min

S

Der Absolutdruck von 1 bar wird in den Brennkammern durch das Druckhalteventil am
Ausgang einer jeden Brennkammer eingestellt. Dieses stellt den Druck vor dem Einlass des
Ventils unabhidngig vom Ausgangsdruck ein. Es wird hierbei jedoch kein Absolutdruck,
sondern nur ein Relativdruck zur Umgebung des Druckhalteventils eingestellt, da dieses eine
durch eine Druckfeder gesteuerte Membran besitzt. Hierdurch ist ebenfalls eine gewisse
Druckdifferenz notwendig, damit das Druckhalteventil kein Flatterverhalten der Membran zeigt
und ordnungsgemdl arbeitet. Die Umgebung der Druckhalteventile stellt hierbei das
Raketenmodul dar und aus diesem Grund wird der Moduldruck auf 650 mbar eingestellt. Dieses
wird wiederum mit Hilfe eines weiteren Druckhalteventils realisiert, das sich aullerhalb des
Raketenmoduls befindet und an eine Durchgangsbohrung des oberen Bulkheads angeschlossen
ist. Beim Aufstieg der Rakete féllt dann der Druck solange ab, bis er im Inneren des Moduls

650 mbar relativ zur Umgebung betrigt und danach schlie8t das Druckhalteventil.
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4.2.2.5 Zindung der Versuchsproben

Die Versuchsproben werden elektrisch mit Hilfe eines Heizdrahtes aus Kanthal geziindet,
dessen Materialeigenschaften der Tabelle 4.5 zu entnehmen sind. Die Probe besitzt hierfiir am
unteren Ende insgesamt 24 gleichméBig radial angeordnete Bohrungen, durch welche der
Kanthaldraht gewickelt wird (siche Abbildung 4.12). Die Drahtenden werden dabei verdrillt
sobald sie keinen Kontakt mehr zum PMMA haben, so dass die Heizleistung zum Grof3teil nur
an dem PMMA beriihrenden Teil des Drahtes anliegt. Der Kanthaldraht wird durch einen
Lithium-Polymer-Akkumulator, welcher 20 A bei maximal 22,2 V leisten kann, zum Glithen
gebracht. Die elektrische Ziindung erlaubt es, alle Proben zeitgleich und mit einer definierten
Leistung zu ziinden. Die Ziindung wird iiber ein Relais fiir 20 Sekunden geschaltet, welches

durch den Onboard Computer des Experiments gesteuert wird.

Abbildung 4.12: Fertig gewickelter Ziinddraht in der Ziindkrone der PMMA-Metall Verbundprobe

Tabelle 4.5: Materialeigenschaften des Kanthal-Ziinddrahtes und Parameter zur Ziindung der Proben
Material KAN — Al (FeCrAl)
Drahtdicke [mm] 0,28
Drahtlinge [mm] 165
Spannung [V] 17,5
Stromstirke [A] 4
Ziinddauer [s] 20
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4.2.2.6 Integration in das Raketenmodul

In Abbildung 4.13 ist der Gesamtaufbau des Experimentes zu sehen. Das Raketenmodul
besteht insgesamt aus der 300 mm hohen Modulhiille, einem oberen und einem unteren
Bulkhead. Die Modulhiille besitzt an der oberen und an der unteren Offnung einen
Anschlussflansch, an dem die Bulkheads festgeschraubt werden. Die beiden Flansche besitzen
je eine O-Ring Nut, damit das Modul luftdicht verschlossen werden kann. Die Brennkammern
sind in einem dreiviertel Kreis auf dem unteren Bulkhead angeordnet, ebenso wie die beiden
Druckluftflaschen. In der Mitte der Brennkammern und der Druckluftflaschen befindet sich der
TESCOM Druckminderer. Die Brennkammern und Druckluftflaschen fiillen das Raketenmodul
bis zum oberen Bulkhead fast vollstindig aus, wihrend der Druckminderer vergleichsweise
flach ausfillt und deshalb iiber ihm noch Platz ist. Am oberen Bulkhead sind in der Mitte der
Onboard Computer sowie die Kamera befestigt. Der Onboard Computer besteht aus mehreren
Platinen, die tbereinander angeordnet sind, diese befinden sich insgesamt in einem
Aluminiumgehduse zum Schutz vor Storsignalen und mechanischer Einwirkung. Er steuert und
iiberwacht das gesamte Experiment. Ebenso speichert er die Experimentdaten auf einer Micro
SD-Karte. Auf dem Aluminiumgehéduse befindet sich die auf einem elektrisch betriebenen

Motor angebrachte Infrarotkamera.

Onboard Computer

Luftauslass

Brennkammer Magnetventil

(&)

(™ - -

Abbildung 4.13: Gesamter CAD Autbau des Flugexperimentes UB-FIRE
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4.2.3 Versuchsdurchfithrung und Auswertung der Experimentbedingungen

4.2.3.1 Countdown Durchfithrung und Ablauf des Experimentes

Das Experiment UB-FIRE wird im Rahmen der Flugkampagne der Hohenforschungsrakete
REXUS 20 in ESRANGE (Nordschweden) durchgefiihrt. Vor Beginn des Countdowns wird
das Experiment zunichst final fiir den Flug pripariert. Hierbei ist es notwendig, die
Brennkammern mit den zu untersuchenden Proben auszustatten, den LiPo-Akku fiir die
Ziindung zu laden und die Druckluftflaschen mit Luft auf 200 bar aufzufiillen. AnschlieSend
wird das Raketenmodul luftdicht verschlossen. Nach erfolgreichem Abschluss dieser Aufgaben
beginnt der Countdown, dessen Ereignisse, soweit sie fiir das Experiment UB-FIRE relevant
sind, in der Tabelle 4.6 aufgelistet sind. Anhand der Tabelle ist ersichtlich, dass der relevante

Zeitraum flir das Verbrennungsexperiment UB-FIRE zwischen t+68 und t+190 Sekunden liegt.

Tabelle 4.6: Flugereignisplan der Rakete REXUS 20

Zeit [s] Ereignis

t- 600 Einschalten aller Experimente

t+0 Start der Rakete

t+26 Ausbrand des Raketenmotors

t+ 65 ,»Y0-Yo-Despin* (Rollstabilisierung der Rakete)
t+ 67 Separation des Raketenmotors

t+ 68 Startsignal des Experiments UB-FIRE

t+ 134 Apogidum der Rakete

t+ 190 Endsignal des Experimentes UB-FIRE

t+ 600 Ausschalten aller Experimente

Mit Beginn des Countdowns ist es nur noch moglich, das Experiment aus der Ferne zu steuern
und zu iiberwachen. Aus diesem Grund fithrt der Onboard Computer die Steuerung des
Experiments nach Erhalt von zeitlich definierten Signalen aus. Das Verbrennungsexperiment
beginnt mit Erhalt des Startsignals fiir das Experiment UB-FIRE. Der Onboard Computer

schaltet daraufthin die Infrarotkamera ein, startet die Aufnahme und 16st die Arretierung des
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Drehmechanismus, so dass der elektrische Schrittmotor die Kamera drehen kann. Zusétzlich
werden die entsprechenden Magnetventile geschaltet, so dass die Druckluft durch die
Brennkammern stromen kann. AnschlieBend werden die Relais der Ziindung geschaltet,
wodurch der LiPo-Akku die Versuchsproben zusammen ziinden kann. Die Ziindrelais werden
nach 20 Sekunden wieder abgeschaltet, bis zu diesem Zeitpunkt nimmt die Infrarotkamera
lediglich die Referenzprobe auf. Erst nach der Ziindung beginnt die Kamera, nacheinander die
einzelnen Proben zu erfassen. Der Schrittmotor 14sst die Kamera dabei jeweils eine Sekunde
bei den verschiedenen Versuchsproben verweilen, bevor sie zur ndchsten gedreht wird. Erreicht
die Kamera die letzte Probe im Kreis, so dreht sie sich zuriick zur Referenzprobe und beginnt
thren Schwenklauf wieder von vorne. Ebenfalls zeitlich definiert ist das Endsignal des
Experiments, welches die Drehung der Kamera, sowie die Luftstromung durch die
Brennkammern stoppt und hierdurch die brennenden Proben erstickt. Der nach der
Versuchsdauer noch in den Druckluftflaschen befindliche Restdruck wird nach dem Ersticken
der Flammen in die Atmosphére abgelassen. Das Experiment ist im Augenblick der Landung
aus sicherheitstechnischen Griinden weitestgehend drucklos. Die Nutzlast der REXUS Rakete
landet am Fallschirm in der dafiir vorgesehenen Landezone, bevor diese mit einem
Hubschrauber geborgen und zum Startplatz zuriickgebracht wird. Dort werden die Experimente

dann analysiert und alle Daten gesichert.

Abbildung 4.14: Blick von oben in das CAD Raketenmodul des Flugexperimentes UB-FIRE ohne oberes
Bulkhead
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4.2.3.2 Auswertung der Flugdaten der Rakete

Fir die Auswertung der eigentlichen Versuchsdaten ist es zundchst notig, die genauen
Experimentbedingungen zu analysieren. Neben dem Experiment UB-FIRE zeichnet auch das
Service-Modul der REXUS Rakete, welches durch die ,,Mobile Raketenbasis“ des DLR
betrieben wird, Flugdaten auf. In Abbildung 4.15 ist der Verlauf der Flughdhe und des
Umgebungsdrucks tliber die Flugzeit dargestellt. Die Rakete erreicht laut Flugdaten ein
Apogidum von nahezu 80 km Hoéhe. In dieser Hohe erfdhrt die Rakede wéhrend ihres Fluges
noch die Bremskrifte einer diinnen Restatmosphire. Die drei Messspitzen im Verlauf des
Umgebungsdrucks decken sich zeitlich mit den Flugereignissen der Ziindung des Pyro-Cutters
fiir das Despin Yo-Yo und der Ziindung der beiden Pyroladungen des Vor- und des
Hauptfallschirmes. Es ist ersichtlich, dass der Drucksensor kurz nach dem Start der Rakete in
seinen Sattigungsbereich gelangt, weswegen der Umgebungsdruck falschlicherweise konstant

als 174 mbar ausgegeben wird.
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Abbildung 4.15: Flughdhe und Umgebungsdruck der REXUS 20 iiber die Flugzeit aufgetragen (Quelle: DLR
MOARABA)

Abhingig vom Umgebungsdruck ist der Moduldruck, welcher durch das Druckhalteventil auf
einen Wert von 650 mbar relativ zur Umgebung eingestellt ist. Beim Aufstieg der Rakete fallt
der Umgebungsdruck sehr schnell ab, wihrend der Moduldruck leicht verzogert geregelt wird.

Ein moglicher Grund hierfiir sind die hohen, durch die Rakete erzeugten Beschleunigungskréfte,
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was die Feder-belastete Membran des Druckhalteventils beeinflusst und auf diese Weise nur
eine langsamere Regelung zulésst. Abbildung 4.16 zeigt neben dem Verlauf des Moduldruckes
iiber die Zeit auch den der Temperatur im Inneren des Onboard Computer-Gehéuses, gemessen
auf einer Platine des Onboard Computers. Wahrend der gesamten Versuchsdauer steigt diese
Temperatur nur um etwa 5 °C an. Innerhalb des Moduls, aber au3erhalb der Brennkammern,
konnen wihrend der Versuchszeit lokal hohere Temperaturen auftreten, welche durch die

Verbrennungsversuche bedingt sind.
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Abbildung 4.16: Moduldruck und Temperatur des Onboard Computers im Flugexperiment UB-FIRE aufgetragen
iiber die Flugzeit

Die REXUS Rakete wird von einem Feststoffmotor angetrieben, welcher keine
Schubvektorsteuerung oder ein Lageregelungssystem besitzt, weshalb fiir einen kontrollierten
Flug die kostengiinstige Alternative Spin-Stabilisierung gewdhlt wurde. Die Rakete rotiert
dabei um ihre eigene Rollachse, so dass UngleichméBigkeiten im Triebwerk ausgeglichen
werden. In Abbildung 4.17 ist der zeitliche Verlauf der Rollraten wéihrend des gesamten Fluges
und separat wihrend der Versuchsdauer des Experimentes UB-FIRE dargestellt. Wahrend des
Aufstiegs ist die Rakete mit einer Drehfrequenz von etwa 4 Hz Spin-stabilisiert. Im Diagramm
ist zu erkennen, dass 65 Sekunden nach Start der Rakete die Rotation um die Rollachse durch

den ,,Yo-Yo-Despin“ drastisch auf etwa 34 °/s verringert wird. Das Experiment UB-FIRE wird
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unmittelbar nach dem Despin der Rakete gestartet. Wie in Abbildung 4.17 ersichtlich ist,

besitzt die Rakete jedoch selbst nach dem Despin eine nicht unerhebliche Restdrehrate.
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Abbildung 4.17: Rollraten REXUS 20 iiber die Flugzeit (Quelle: DLR MORABA)

Die genauen Gravitationsbedingungen setzen sich aus den Beschleunigungen in Richtung der
drei verschiedenen Achsen des Raketenkoordinatensystems, welches in Abbildung 4.18 zu
sehen ist, zusammen. Mit Hilfe dieser Beschleunigungen ist es moglich zu ermitteln, welche
Beschleunigungen auf die Versuchsproben wihrend der Versuchszeit gewirkt haben, um auf

diese Weise mogliche Effekte erklaren zu konnen, welche gravitationsbedingt sind.

Meyer hat in seinen Untersuchungen bereits die Beschleunigungswerte der Versuchsproben im
Experiment UB-FIRE widhrend des Raketenfluges ausgewertet. Er hat dabei auf zwei
Datensitze zuriickgegriffen, die an unterschiedlichen Positionen innerhalb der Rakete erzeugt
wurden. Der eine Datensatz wurde direkt von dem die Rakete betreibenden Service-Modul der
MORABA aufgezeichnet. Der zweite Datensatz wurde von einem Experiment der Hochschule
Luzern aus der Schweiz innerhalb ihres eigenen Raketenmoduls aufgezeichnet, welches sich

direkt unter dem Experiment UB-FIRE befand [29].
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Abbildung 4.18: Raketenkoordinatensystem der REXUS 20

Im Mittel lagen die ermittelten Beschleunigungswerte bei 0,09 g. Die Annahmen fiir die
Berechnungen lassen allerdings nur eine ndherungsweise Berechnung zu, da diese mehreren
Unsicherheiten unterliegen, wie beispielsweise einem nicht exakten Schwerpunkt, welcher sich

aufgrund von Masseverlusten wiahrend des Fluges zusitzlich noch verschiebt [29].

In Abbildung 4.19 ist der Verlauf der Batteriespannung zur Ziindung der Versuchsproben
wihrend der Flugzeit zu sehen. Es ist erkennbar, dass bei Ziindung der Proben die Spannung
stark absinkt und auf einen Wert von minimal etwa 17,25 V fillt. Die Ziindung wurde

ordnungsgemal per Relais durch den Onboard Computer geschaltet.
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Abbildung 4.19: Batteriespannung der Ziindungsbatterie iiber die Flugzeit auf REXUS 20
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In Abbildung 4.20 sind die Druckverldufe aus dem Hochdruckbereich und dem
Niederdruckbereich des Experimentes UB-FIRE zu sehen. Wie zu erkennen ist, betrigt der
Druck im Hochdrucksystem mit Beginn der Versuchszeit etwa 200 bar und féllt wéhrend der
Versuchszeit konstant ab. Das Niederdrucksystem befindet sich wahrend der Versuchszeit bei

einem Druck von nahezu 3 bar.
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Abbildung 4.20: Druck im Hochdruck- und Niederdrucksystem iiber die Flugzeit auf REXUS 20

Mit Hilfe der Druckdifferenz im Hochdrucksystem und dem durchstromten Querschnitt der
einzelnen Brennkammern kann die Stromungsgeschwindigkeit innerhalb der Brennkammern
berechnet werden. Hierzu wird zundchst der gesamte Volumenstrom des Experimentes iiber die
Versuchszeit berechnet. AnschlieBend wird vereinfachend angenommen, dass alle
Brennkammern den gleichen Anteil am gesamten Volumenstrom besitzen und dieser wird auf

die durchstromte Fldche im Bereich der Versuchsprobe bezogen.
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mm3

476557377
VBk = T5650,719mm?

mm cm
= 179,7847 = 17,98?

Wie die obige Berechnung zeigt, wurde die vorgesehene Stromungsgeschwindigkeit von
20 cm/s im Bereich der Versuchsproben innerhalb der Brennkammern leicht unterschritten. Der
niedrige Wert der Stromungsgeschwindigkeit kann seine Ursache in den starken

Temperaturschwankungen durch die schnelle Expansion der Druckluft haben.

Des Weiteren werden in dem Experiment der Druck jeder Brennkammer im Bereich des oberen
Zylinders vor dem statischen Mischer sowie die Lufttemperatur nach dem statischen Mischer
neben dem Druckhalteventil gemessen. Die Verldaufe dieser Werte sind in Abbildung 4.21

dargestellt. Der Brennkammerdruck wird dabei relativ zum Druck des Moduls dargestellt.
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Abbildung 4.21: Druck und Temperatur innerhalb der Brennkammern iiber die Flugzeit auf REXUS 20

Der steigende Relativdruck in allen Brennkammern hat seine Ursache in dem fallenden
Moduldruck. Zu Beginn des Experimentes UB-FIRE steigt der Druck innerhalb der
Brennkammern rasch an und erreicht den Sollwert bei etwa t+68 Sekunden. Es ist ersichtlich,
dass der blaue Verlauf der Brennkammer mit der Referenzprobe einen konstanten Druckanstieg
wihrend der Versuchsdauer besitzt, die Temperatur steigt innerhalb dieser Brennkammer

ebenfalls an. Wohingegen die Brennkammer mit der Edelstahl-Verbundprobe zunichst auch
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einen Druck- und Temperaturanstieg zeigt, welcher jedoch bei etwa t+110 Sekunden wieder
abfillt. Die Aluminium-Verbundprobe besitzt ein relativ konstantes Druck- und
Temperaturniveau. Meyer hat gezeigt, dass die Referenzprobe wihrend der Versuchszeit
ordnungsgemél gebrannt hat, worauf der Druck- und Temperaturanstieg hindeuten [29]. Die
Edelstahl-Verbundprobe hat anscheinend kurzzeitig gebrannt und ist wieder erloschen,

wihrend die Aluminium-Verbundprobe gar nicht erst geziindet hat.
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4.3 Versuche in 1g mit zylindrischen Proben
4.3.1 Versuchsaufbau

Der Versuchsautbau der terrestrischen Versuche flir zylindrische Proben gleicht in grof3en
Teilen entweder den Versuchen im ZARM Verbrennungslabor mit ebenen Proben, oder dem
Experiment UB-FIRE in Mikrogravitation, welche in der vorliegenden Arbeit bereits
ausfiithrlich erldautert wurden. Die Versuche werden in der in Kapitel 4.1.1.1beschriebenen
Testkammer durchgefiihrt. Es wird hierbei die identische Konfiguration verwendet, ebenso wie
fiir das Kamerasystem, welches in Kapitel 4.1.1.3 bereits ndher erldutert wurde. Es werden die
identischen Verbundproben, wie im Flugexperiment UB-FIRE verwendet. Hierfiir war es
allerdings notwendig, eine neue Probenhalterung zu konstruieren, welche an den Rahmen der
Probenhalterung fiir ebene Proben angebracht werden kann. Die Probe wird hierbei mit einer
modifizierten Schraube versehen, die in die Oberseite des Metallkerns geschraubt wird. Auf

diese Weise kann die Versuchsprobe am angebrachten Gestell aufgehidngt werden (siche

Abbildung 4.22). Die Ziinddrédhte werden an Liisterklemmen aus Keramik angeschlossen.

Abbildung 4.22: Zylindrische Probe in der Testkammer am Probenhalter, Ziinddraht versuchsfertig angeschlossen
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Die Proben werden wie im Experiment UB-FIRE elektrisch mit Hilfe eines Kanthaldrahtes
geziindet. Der Ziinddraht ist ebenfalls identisch zum Flugexperiment gewickelt, um die
Zindung moglichst gut vergleichen zu konnen. Die Einstellungen fiir Spannung und
Stromstérke sowie Ziinddauer orientieren sich bei den terrestrischen Versuchen an den
verwendeten Werten flir das Flugexperiment auf der REXUS Rakete. Der Wert von 17,5 V fiir
die Spannung wird dabei aus dem Mittelwert der aufgezeichneten Werte wéihrend der Ziindzeit
des Flugexperimentes gebildet. Die Probe wird allerdings nicht mit einer definierten
Anstromung verbrannt. Meyer hat gezeigt, dass die Hohe der Flammenfront fiir Brennversuche
von kurzer Dauer mit und ohne Anstromung einen dhnlichen Wert aufweist [29]. Des Weiteren
soll die Vergleichbarkeit zum ,,Upward Flame Propagation Test* gewihrleistet sein, welcher
ebenfalls ohne definierte Anstromung von Luft stattfindet. Die Brennzeit nach dem
erfolgreichen Ziinden der Proben wird einheitlich auf 105 Sekunden festgelegt. Auf diese Weise

ist ein Vergleich der Pyrolyseraten moglich.

4.4 FEM Simulation der Wairmeleitung in zylindrischen
PMMA-Metall-Verbundproben

Zum besseren Verstdndnis des thermischen Einflusses eines Metallkerns in einem PMMA-Rohr
wird eine Simulation erstellt, die nach dem Prinzip der Finiten-Elemente-Methode (FEM)
Berechnungen durchfiihrt. Es wird Autodesk Nastran In-CAD 2017 genutzt, welches kein
eigenstindiges Programm, sondern eine Erweiterung der CAD Software Autodesk Inventor

Professional 2017 darstellt.

Die FEM-Simulation basiert auf einem CAD Modell, welches zuvor mit Inventor erstellt wird.
Die in Inventor erstellten Versuchsproben werden auf ein Viertel (25 mm) ihrer eigentlichen
Liange gekiirzt, da nur der Bereich der Ziindung betrachtet werden soll, was den Rechenaufwand
signifikant verringert. Innerhalb der Analyse sollen keine Kréfte durch thermische Verformung
auftreten und die Korper sich nicht ausdehnen. Aus diesem Grund wird als Analysetyp die
,Nichtlineare transiente Waérmelibertragung® ausgewidhlt. Hierbei wird einzig die
Wirmeleitung innerhalb der CAD Objekte beriicksichtigt. AnschlieBend werden die Kontakte
als verklebt/verschweillt definiert, da keine Tangentialbewegung der sich beriithrenden
Oberflachen zueinander erwiinscht ist. Es werden insgesamt zwei Lasten definiert. Zum einen
die Ausgangsbedingung fiir alle Korper, indem diese initial die Raumtemperatur von 293 K
annehmen sollen, zum anderen durch eine Oberflichentemperatur von 698 K im
Kontaktbereich vom gewickelten Ziinddraht zur Ziindkrone des PMMA-Rohrs. Die 698 K

entsprechen dabei der Entziindungstemperatur von PMMA, sie liegen wihrend der gesamten
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Simulationsdauer vollstindig an. Insgesamt wird ein Zeitraum von 200 Sekunden simuliert, um
eine weitldufige und aussagekriftige Temperaturverteilung zu erhalten. Die Zeitschritte werden

dabei konstant gehalten, eine Berechnung findet fiir jede fiinfte Sekunde statt.

Die Vernetzung des PMMA-Rohres und des Metall-Kerns sollte so fein wie mdglich mit
Volumenelementen geschehen, um mdglichst realistische Temperaturverteilungen und keine
ausgeprigten Anisotropien innerhalb der Objekte zu erhalten. Die Grofe der einzelnen
Tetraeder-Elemente betragen fiir das PMMA-Rohr 0,0004 m und fiir den Metall-Kern 0,0007 m.
Die Simulation wird fiir eine zylindrische PMMA-Aluminium-Verbundprobe, eine PMMA -
Edelstahl-Verbundprobe und eine massive PMMA-Probe durchgefiihrt.
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5 Versuchsauswertung und Ergebnisse

5.1 Vorstellung der Auswertungssoftware

Nach dem AbschlieBen des Versuches miissen die aufgenommenen Dateien noch weiter
verarbeitet werden. Die gesamte Aufnahme besteht hierbei aus mehreren Dateien, wenn die
maximale DateigroBe von 1000 Frames der TMC Datei iiberschritten wird. Eine
Zusammenfithrung der Dateien ist mit Hilfe der Computer Software Thermoviewer mdoglich,
welche in der Version 1.3.13beta genutzt wurde. Die Aufnahme wird dabei auf den relevanten
Zeitraum von Beginn der Ziindung bis zum Ende des Versuches mit Loschen mittels der
Druckluft geschnitten. Anschlieend wird die Aufnahme, ebenfalls mit dem Thermoviewer, in
Einzelbildern des Dateiformates ,,Radiometric JPG* (RJPG) exportiert. Vor dem Export der
Einzelbilder werden noch Einstellungen vorgenommen, damit die IR-Aufnahmen fiir die
Anzeige der Flammenfront optimiert sind. Der Temperaturbereich wird dabei auf 170-425 °C
eingestellt [15] und der Anzeigemodus wird auf den low gain Modus, also den wenig
verstarkten Hochtemperaturmodus gesetzt. Die Aufnahmen werden schwarz/weil3-kodiert
abgespeichert, so dass reines Schwarz einer Temperatur von 170 °C und reines Weil} einer

Temperatur von 425 °C entspricht.

Die Infrarotaufnahmen des Verbrennungsexperimentes UB-FIRE miissen nach dem Export aus
der Software Thermoviewer noch nachtriglich korrigiert werden, da sich zwischen der
Infrarotkamera und der brennenden Versuchsprobe das Fenster aus Hart-Polyethylen der
Brennkammer befindet, welches Infrarotstrahlung durchldsst, die Infrarotsignatur jedoch
abschwicht. Hierzu wird die Software FLIR Tools des Herstellers FLIR Systems genutzt,
welche RJPG-Metadaten editieren kann. Der radiometrische Parameter zur Transmission
externer Optiken wird mit Hilfe dieser auf den Faktor 0,61 gesetzt, welcher in

Voruntersuchungen von Stein ermittelt wurde [17].

Die Einzelbilder =~ werden im  darauffolgenden  Schritt in das Programm
»SeriesImageProcessor in der Version 1.29 geladen. Die Software wurde vom ehemaligen
ZARM Mitarbeiter Dr. rer. nat. Konstantin Klinkov geschrieben und ist unter anderem in der
Lage, die Position der Flammenfront entlang einer ebenen Probenoberfliche zu bestimmen. Die
Bestimmung erfolgt mit Hilfe der Abstrahierung der Flammenfront als einen
Temperaturbereich auf der Probenoberfliche. In Voruntersuchungen wurde die reale
Schiadigungsfront, bedingt durch den Pyrolyseprozess, mit den entsprechenden
Infrarotaufnahmen verglichen und festgestellt, dass die Oberflichentemperatur an der
Flammenfront 330 °C betragt [15]. Mit Hilfe dieses Wertes kann das Programm in einem
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definierten Suchbereich zu jedem Einzelbild die Lage der Flammenfront bestimmen. Neben
dem Suchbereich miissen noch weitere Eingaben in das Programm gemacht werden. Hierbei
wird eine Skala aufgrund eines bekannten MafBles auf dem Bild zugeordnet, damit das
Programm die Lage der Flammfront in metrische Einheiten umrechnen kann. Weiterhin wird
ein Toleranzbereich von +/- 5 °C fiir die Flammenfront zur Glittung der erstellten Graphen
festgelegt. In Abbildung 5.1 sind die Eingaben in das Programm ,Series Image
Processor dargestellt. Die rote Linie stellt dabei die Lage der Flammenfront dar, der
Suchbereich ist durch die beiden tiirkisen Linien eingefasst. Die Skala und die Breite der Probe
sind durch die graue Linie dargestellt. Der schwarze Bereich stellt den Temperaturbereich von

330 °C mit einer Abweichung von +/- 5 °C dar.

Abbildung 5.1: Bestimmung der Flammenfront mit der Software Series Image Processor

Fiir die Bestimmung der Lage der Flammenfront stehen im ,,Series Image Processor zwei
unterschiedliche statistische Auswertungsmethoden mit der Durchschnitts- und der
Medianmethode zur Verfligung. Die Auswertung der Verbrennungsversuche in dieser Arbeit
erfolgt auf Grundlage der Medianmethode. Definiert wird hierbei, dass 95 % der relevanten
Bildpunkte fiir die Flammenfront unterhalb der Position der Flammenfront liegen. Diese
Einstellungen haben in Voruntersuchungen die groBften Ubereinstimmungen mit visuellen
Auswertungen gezeigt. Anschliefend werden die Daten in das Tabellenkalkulationsprogramm

Microsoft Excel exportiert und in diesem grafisch dargestellt.

-57 -



5. Versuchsauswertung und Ergebnisse

5.2 Versuchsauswertung und Ergebnisse der Experimente in 1g
mit ebenen Proben

In Abbildung 5.2 ist exemplarisch der Verlauf der Propagationsweiten {iber die Versuchszeit
fiir die Versuchsreihe mit PMMA (3 mm Dicke) und VA (3 mm Dicke) dargestellt. Die
Versuchsreihe besteht, wie in Kapitel 4.1.2 bereits beschrieben, aus drei Einzelversuchen. Es
ist ersichtlich, dass die Versuchsdaten weiterer Nachbearbeitung bediirfen, um eine grofere
Aussagekraft zu erhalten. Zunéchst ist der Punkt in den jeweiligen Verldufen zu identifizieren,
ab welchem die Ziindung vollstindig erfolgt ist und die Verbrennung stabil verlduft. Das
bedeutet, dass die Propagation der Flammenfront mit einer konstanten Rate voranschreiten
muss. Dieser Punkt ist fiir alle Verldufe von Propagationsweiten von Flammenfronten iiber die
Versuchszeit ebener Proben in dieser Arbeit bei einer Propagationsweite von 15 mm erreicht.
Die Daten vor diesem Punkt werden nicht beriicksichtigt, weshalb der Ursprung dieser
Diagramme auf den Punkt der Propagationsweite von 15 mm zu einem beliebigen Zeitpunkt
verschoben wird. Dieses Vorgehen ermdglicht die direkte Vergleichbarkeit der Verldufe
miteinander. Dariiber hinaus werden alle Verldufe mit dem gleitenden Mittelwert flinfter
Ordnung geglittet, da vor allem ab einer Propagationsweite von etwa 100 mm ein zunehmendes

starkes Schwanken der Messwerte auftritt, was die Interpretierbarkeit der Verlaufe erschwert.
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Abbildung 5.2: Propagationsweiten der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 3 mm und VA
3 mm, nicht geglattet und nicht verschoben
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In Abbildung 5.3 sind nochmals die Verldufe der Propagationsweiten von Flammenfronten
iber die Zeit fiir die Versuchsreihe mit PMMA (3 mm Dicke) und VA (3 mm Dicke) dargestellt,
mit dem Unterschied, dass diese gegléttet und der relevante Bereich eines jeden Verlaufes in
den Ursprung des Diagramms verschoben wurden. Die drei einzelnen Verldufe liegen allesamt
nah beieinander. Aus diesem Grund werden die Einzelversuche einer jeden Versuchsreihe mit
Hilfe des arithmetischen Mittels zu einem einzigen Verlauf zusammengefasst, um diesen mit

anderen Verbundproben vergleichen zu konnen.
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Abbildung 5.3: Propagationsweiten der Flammenfront {iber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 3 mm und VA
3 mm, geglattet und in den Ursprung verschoben
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In Abbildung 5.4 sind die gemittelten Verldufe der Propagationsweiten iiber die Versuchszeit
fiir die Verbundproben AI-PMMA3mm und VA-PMMA3mm, sowie fiir die Referenzproben
Ref-PMMA3mm dargestellt. Die Verldufe fiir die Aluminium- und die Edelstahl-
Verbundproben nehmen einen nahezu identischen Verlauf. Die beiden Graphen lassen sich in
mehrere Abschnitte unterteilen. Im ersten Abschnitt bis zu einer Propagationsweite von etwa
40 mm verlaufen diese linear. Ab diesem Punkt beginnt die Propagationsrate anzusteigen, bis
sie in einem Wendepunkt ihr erstes lokales Maximum erreicht, welches bei einer
Propagationsweite von etwa 55 mm liegt. Von da an beginnt die Propagationsrate wieder zu
sinken, bis sie ihr Minimum bei einer Propagationsweite von etwa 70 mm erreicht. Im weiteren
Verlauf bis zu einer Propagationsweite von etwa 90 mm steigt die Propagationsrate wieder an,
bis sie ab diesem Wendepunkt wieder absinkt bis zum Ende des Brennversuches. Der Graph
der PMMA-Referenzproben verlduft zunédchst ebenfalls anndhernd linear und identisch mit
denen der Verbundproben bis zur Propagationsweite von etwa 40 mm, bei welcher die
Propagationsrate der Verbundproben ansteigt. Ab diesem Punkt propagiert die Flamme der
Referenzproben zundchst langsamer, wobei die Propagationsrate stetig ansteigt und einen
exponentiellen Verlauf annimmt. Bei der Propagationsweite von etwa 70 mm {iberholt die
Flamme der Referenzproben die der Verbundproben, sie schreitet von da an deutlich schneller

voran.
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Abbildung 5.4: Propagationsweiten der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 3 mm und Al
3 mm, den Verbund aus PMMA 3 mm und VA 3 mm und die PMMA 3 mm Referenzprobe
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Die gemittelten Verldufe der Propagationsweiten tiber die Versuchszeit fiir die Verbundproben
Al-PMMASmm und VA-PMMASmm sowie fiir die Referenzproben Ref-PMMA3mm sind in
Abbildung 5.5 dargestellt. Bis zu einer Propagationsweite von etwa 25 mm verlaufen alle drei
Graphen linear, ab diesem Punkt steigt die Propagationsrate ebenfalls fiir alle Graphen an. Im
Bereich der Propagationsweite von etwa 25 mm bis 70 mm verlaufen die Graphen ebenfalls
linear, jedoch mit einer groeren Steigung. Im letzten Abschnitt ab einer Propagationsweite von
etwa 70 mm steigen die Verldufe weiterhin an, die Propagationsrate sinkt jedoch mit
zunehmender Propagationsweite. Hierbei sinkt die Propagationsrate der Edelstahl-
Verbundproben am stérksten nach der der Aluminium-Verbundproben und der Referenzproben.
Die Graphen der Verbundproben liegen hier deutlich néher bei dem der Referenzproben, im

Gegensatz zu Abbildung 5.4.
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Abbildung 5.5: Propagationsweiten der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 5 mm und Al
3 mm, den Verbund aus PMMA 5mm und VA 3 mm und die PMMA 5 mm Referenzprobe
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In Abbildung 5.6 sind die gemittelten Verldufe der Propagationsweiten iiber die Versuchszeit
fiir die Verbundproben AI-PMMA6mm und VA-PMMA6mm, sowie fiir die Referenzprobe
Ref-PMMA6mm zu sehen. Die Verldufe sind dabei ebenfalls in Teilbereiche zu unterteilen. Im
ersten Teilbereich steigen alle drei Verldufe linear an bis zu einer Propagationsweite von etwa
25 mm. Im Bereich von etwa 25 mm bis 70 mm verlaufen die Graphen ebenfalls linear, jedoch
mit einer grofleren Steigung. Ab der Propagationsweite von etwa 70 mm steigen alle Verldufe
weiterhin an, jedoch nimmt die Propagationsrate mit zunehmender Propagationsweite ab.
Hierbei sinkt die Propagationsrate der Edelstahl-Verbundproben stéarker als die der Aluminium-

Verbundproben und der PMMA -Referenzproben.
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Abbildung 5.6: Propagationsweiten der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 6 mm und Al
3 mm, den Verbund aus PMMA 6 mm und VA 3 mm und die PMMA 6 mm Referenzprobe
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In Tabelle 5.1 sind die Pyrolyseraten der durchgefiihrten Verbrennungsversuche mit ebenen
Proben dargestellt. Es ist zu erkennen, dass die Pyrolyserate mit zunehmender Dicke der
PMMA-Schicht sinkt. Die Pyrolyserate bei gleicher Dicke der PMMA-Schicht liegt bei der
Edelstahl-Verbundprobe niedriger als bei der Aluminium-Verbundprobe und niedriger als bei

der PMMA-Referenzprobe.

Tabelle 5.1:  Pyrolyseraten der durchgefiihrten Versuche mit ebenen Proben unter terrestrischen Bedingungen
Versuchsreihe Mittlere Pyrolyserate [g/min]
VA-PMMA3mm 2,52
Al-PMMA3mm 2,63
Ref-PMMA3mm 3,20
VA-PMMASmm 1,86
Al-PMMAS5Smm 2,08
Ref-PMMASmm 2,17
VA-PMMA6mm 2,16
Al-PMMA6mMm 2,30
Ref-PMMA6mm 2,34
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5.3 Versuchsauswertung und Ergebnisse der Experimente in png
mit zylindrischen Proben

Das Flugexperiment UB-FIRE ergab keine messbare Flammenpropagation fiir die PMMA-
Metall-Verbundproben. In Abbildung 5.7 sind die Infrarotaufnahmen aller Versuchsproben des
Experimentes UB-FIRE an Bord der REXUS 20 kurz nach der Ziindung dargestellt. Hierbei ist
zu erkennen, dass die Referenzprobe sowie die gerippte und die genutete wie beabsichtigt
gezlindet haben. Diese drei Probengeometrien wurden bereits von Meyer in [29] ausgewertet.
An der Edelstahl-Verbundprobe ist auch eine schwache Warmesignatur zu erkennen, wéhrend

die Aluminium-Verbundprobe keine erkennbare Wérmesignatur aufweist.

Referenz Gerippt Genutet VA Alu

Abbildung 5.7: Infrarotaufnahmen der Versuchsproben des Experimentes UB-FIRE auf REXUS 20 direkt nach
der Ziindung der Versuchsproben
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Zieht man nun die Infrarotaufnahmen der UB-FIRE Versuchsproben in Abbildung 5.8 kurz
vor dem Loschprozess hinzu, so ist zu erkennen, dass die Referenzprobe, die gerippte und die
genutete wihrend der gesamten Versuchszeit ordnungsgeméil gebrannt haben. Die Edelstahl-
Verbundprobe hingegen weist am unteren Ende eine kleine Wirmesignatur und die
Aluminium-Verbundprobe gar keine Warmesignatur auf. Aufgrund der nicht erfolgreichen
Ziindung der PMMA-Metall Verbundproben gibt es keine messbare Flammenpropagation in
Mikrogravitation. Dies entspricht der Darstellung der Driicke und Temperaturen innerhalb der
Brennkammern in Abbildung 4.21, die fiir die Edelstahl-Verbundprobe nur einen kurzzeitigen

Anstieg beider Werte, fiir die Aluminium-Verbundprobe keinen signifikanten Anstieg zeigt.

Referenz Gerippt Genutet

VA Alu

Abbildung 5.8: Infrarotaufnahmen der Versuchsproben des Experimentes UB-FIRE auf REXUS 20 kurz vor
Loschen der Versuchsproben
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5.4 Versuchsauswertung und Ergebnisse der Experimente in 1g
mit zylindrischen Proben

Die Auswertung der Verbrennungsversuche in terrestrischer Umgebung mit zylindrischen
Proben erfolgt dhnlich wie die Auswertung der ebenen Proben, welche in Kapitel 5.2 erlautert
ist. In Abbildung 5.9 ist der Verlauf der Propagationsweiten iliber die Versuchszeit fiir die
Versuchsreihe mit PMMA-Rohr (Durchmesser 15 mm, Wandstirke 1,5 mm) mit VA-Kern
dargestellt, welche aus drei Versuchsproben besteht. Eine weitere Versuchsreihe mit
identischem PMMA-Rohr besitzt einen Aluminium-Kern und besteht aus insgesamt zwei
Versuchsproben. Die Position der Flammenfront der Graphen, ab welcher die Ziindung
vollstidndig erfolgt ist und die Verbrennung stabil ablauft, wird in den Ursprung des Diagramms
verschoben, um die Vergleichbarkeit der Verldufe miteinander zu gewdhrleisten. Dieses
Vorgehen wurde bereits in Kapitel 5.2 fiir ebene Versuchsproben erldutert. Die Position der
Flammenfront liegt bei den Verldufen der PMMA-VA-Verbundproben bei etwa 30 mm, bei
den PMMA-AI-Verbundproben bei etwa 20 mm. Datenpunkte vor dieser Propagationsweite

werden fiir diese Analyse ebenfalls nicht beriicksichtigt.
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Abbildung 5.9: Propagationsweiten der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA -Rohr und VA-
Kern, nicht verschoben
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Abbildung 5.10 zeigt nochmals die Verldufe der Propagationsweiten von Flammenfronten {iber
die Zeit fiir die Versuchsreihe PMMA-Rohr mit VA-Rohr. Im Unterschied zu Abbildung 5.9
sind die Verldufe mit dem Punkt der erfolgreichen Ziindung und der erstmaligen stabilen
Verbrennung in den Ursprung des Diagramms verschoben. In der weiteren Auswertung werden
die drei Datenreihen der Versuchsreihe mit Hilfe des arithmetischen Mittels zu einem einzigen

Verlauf zusammengefasst. Dieses vereinfacht die Vergleichbarkeit mit anderen Versuchsreihen.
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Abbildung 5.10: Propagationsweiten der Flammenfront {iber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA -Rohr und VA-
Kern, in den Ursprung verschoben
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Die gemittelten Versuchsreihen fiir die PMMA-AI- sowie die PMMA-VA-Verbundproben sind
in Abbildung 5.11 dargestellt. Es ist deutlich zu erkennen, dass diese keinem linearen Verlauf
folgen. Die Auswertung mit Microsoft Excel zeigt, dass beide Verldufe am besten mit
quadratischen Funktionen beschrieben werden konnen. Die Parameter dieser ermittelten
Funktionen, sowie die dazugehorigen einfachen Bestimmtheitsmalle R? sind in Tabelle 5.2 zu

finden.
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Abbildung 5.11: Gemittelte Propagationsweiten mit der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA-
Rohr mit VA-Kern und Al-Kern, sowie per Regression ermittelte quadratische Funktionen

Tabelle 5.2: Funktionsgleichungen und einfache Bestimmtheitsmalle der terrestrischen
Verbrennungsversuche mit zylindrischen PMMA -Metall-Verbundproben

Versuchsreihe Quadratische Funktionsgleichung R?
VA-PMMATr15 s =0,0022t> + 0,6243t 0,9992
Al-PMMATr15 s =0,0026t> + 0,7218t 0,998
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Fiir die Verbrennungsexperimente mit zylindrischen Versuchsproben wurden ebenfalls die
Pyrolyseraten ermittelt, welche in Tabelle 5.3 zu sehen sind. Hierbei wurde jede einzelne Probe
sowohl vor als auch nach dem Verbrennungsversuch gewogen. Die Differenz, bezogen auf die
Brennzeit, ergibt dann die Pyrolyserate, welche anschlieBend noch fiir die gesamte
Versuchsreihe gemittelt wird. Es ist zu erkennen, dass die Pyrolyserate der AI-PMMA-
Verbundprobe deutlich iiber der der VA-PMMA-Verbundprobe liegt.

Tabelle 5.3: Pyrolyseraten der durchgefiihrten Versuche mit zylindrischen Proben unter terrestrischen
Bedingungen
Versuchsreihe Mittlere Pyrolyserate [g/min]
VA-PMMATrl15 1,26
Al-PMMATr15 1,43
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5.5 Auswertung und Ergebnisse der FEM Simulation der
Warmeleitung in zylindrischen PMMA-Metall-
Verbundproben

Fiir die Auswertung der Simulationsergebnisse wird die Temperatur iiber die Zeit von
insgesamt sechs Knoten im Modell betrachtet, welche in Abbildung 5.12 im vernetzten
Simulationsmodell gekennzeichnet sind. Die rot markierten Knotenpunkte befinden sich an der
Oberflache des PMMA-Rohrs und sollen durch ihre Position die unterschiedliche Erwdrmung
anzeigen, welche durch den Kontakt mit verschiedenen Kernmaterialien zustande kommt. Die
ausgelesenen Werte werden dann iiber alle drei Knotenpunkte gemittelt. Die griin markierten
Knotenpunkte befinden sich an der Unterseite des Kerns und nicht in direktem Kontakt mit dem
PMMA-Rohr. Sie sollen Informationen iiber die Erwdrmung der verschiedenen Kerne wihrend
der Simulationszeit bereitstellen. Die Temperaturen werden ebenfalls iiber alle griin markierten
Knotenpunkte gemittelt. Des Weiteren findet eine visuelle Analyse der farblich kodierten Bilder

der Temperaturverteilung in den Verbundproben statt.
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Abbildung 5.12: Vernetztes Simulationsmodell mit markierten Knotenpunkten zum Ablesen der Temperatur
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In Abbildung 5.13 sind die gemittelten Temperaturverldufe der numerischen Simulation
dargestellt. Der qualitative Verlauf ist bei allen Graphen fiir das PMMA-Rohr gleich. Zunéchst
steigt die Temperatur exponentiell an, diese Steigung hat ihr Maximum in einem Wendepunkt.
Ab diesem Wendepunkt flachen die Graphen ab, wobei sie aber immer noch ansteigen. Es ist
dabei deutlich zu erkennen, dass die Oberfliche des PMMA-Rohres im Fall der Verbundproben
sich nicht so stark aufheizt wie die der massiven PMMA-Probe. Weiterhin steigt die Temperatur

der PMMA-Probe an der Stelle der Temperaturmessung der Verbund-Kerne ebenfalls starker
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Abbildung 5.13: Simulierte Temperaturverldufe der verschiedenen Verbundproben

-71 -



5. Versuchsauswertung und Ergebnisse

Abbildung 5.14 zeigt die simulierte Temperaturverteilung der untersuchten Proben nach 200
Sekunden. Die Temperaturverteilung der PMMA-Edelstahl-Probe an der Oberfliche des
PMMA-Rohres im Bereich direkt tiber der Ziindkrone gleicht nahezu der Temperaturverteilung
der PMMA-Aluminium-Probe. An der Oberflaiche des PMMA-Rohres im weiteren Bereich ist
jedoch eine leicht erhohte Temperatur bei der PMMA-Aluminium-Probe festzustellen. Die
PMMA-Vollmaterial-Probe besitzt itiber dem Ziindkranz eine deutlich ausgebreitete
Wirmeverteilung gegeniiber den beiden Verbundproben. Allerdings ist diese im oberen Bereich

an der Oberflache kalter.
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Abbildung 5.14: Temperaturverteilung der Versuchsproben ermittelt durch FEM-Simulation
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Die Temperaturverteilung im Kern der Versuchsproben ist in Abbildung 5.15 dargestellt. Es
ist zu sehen, dass der Aluminium-Kern ein wenig wéarmer als der Edelstahl-Kern ist. Die
Temperaturverteilung fiir den PMMA-Kern unterscheidet sich deutlich von der der Metallkerne.

Im unteren Bereich ist dieser deutlich warmer, im oberen Bereich deutlich kilter.
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Abbildung 5.15: Temperaturverteilung der Versuchsproben-Kerne ermittelt durch FEM-Simulation
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6 Ergebnisdiskussion

6.1 Diskussion der Versuchsergebnisse in 1g mit ebenen Proben

Fiir die Verbrennungsversuche ebener Proben wurde im Rahmen dieser Arbeit ein neuer
Probenhalter konstruiert, der breitere Proben aufnehmen kann. Die Flamme kann somit an der
Oberflidche der Versuchsprobe nun auf einer Breite von 90 mm anstatt der bisherigen 45 mm
aus dem NASA-STD-6001B Standard aufgenommen werden. Es bildet sich in den meisten
Fillen ein deutlich erkennbares Plateau aus, welches zuverldssige Daten fiir die Detektion der
Flammenfront liefert. Die Flamme propagiert bei dieser Breite noch ausreichend stabil, um

aussagekriftige Ergebnisse zu liefern.

Zunichst sind die Verldufe der ebenen Proben dieser Arbeit mit den Untersuchungen
Wiirzburgs zu beidseitig brennenden unstrukturierten Proben [16] in Abbildung 6.1 zu
vergleichen. Die Referenzprobe mit einer Dicke von 3 mm liegt mit ihrer Propagationsrate
zwischen der Probe Wiirzburgs mit einer Dicke von 4 mm und der mit § mm Dicke. Der nicht
lineare Verlauf &hnelt qualitativ dem der Probe Wiirzburgs mit 4 mm Dicke. Die
Referenzproben mit einer Dicke von 5 mm und 6 mm verlaufen ab einer Propagationsweite von
etwa 75 mm nahezu deckungsgleich mit der Probe Wiirzburgs mit einer Dicke von 8 mm. Vom
Ursprung des Diagrammes aus bis zu diesem Punkt besitzen die Referenzproben dieser Arbeit
eine zundchst kleinere Propagationsrate, welche sich bis zur Propagationsweite von etwa
75 mm dem Verlauf der Probe Wiirzburgs mit der Dicke von 8 mm angeglichen hat. Aus diesem
Vergleich ist deutlich zu erkennen, dass die im Bezug auf den NASA-STD-6001B Standard

verbreiterten Proben keine unerwarteten Ergebnisse zeigen.

_74 -



6. Ergebnisdiskussion

In Abbildung 6.1 ist ebenfalls der Verlauf der unstrukturierten PMMA-Versuchsprobe
Nordmanns dargestellt, welche exakt dem NASA-STD-6001B entspricht. Die dickste
Referenzprobe der vorliegenden Arbeit mit 6 mm propagiert schneller als diese. Dies legt nahe,
dass eine PMMA Probe mit einer Dicke von 6 mm immer noch nicht als thermisch dick
bezeichnet werden kann, so dass eine weitere Erhohung der Dicke keine weitere Auswirkung

auf die Propagationsrate der Flamme besitzt.
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Abbildung 6.1: Vergleich der Propagationsraten der unstrukturierten Referenzproben mit den unstrukturierten
Versuchsproben Wiirzburgs und Nordmanns [16]

Der Effekt des Metalls in der PMMA-Metall-Verbundprobe ist am deutlichsten in Abbildung
5.4 zu erkennen. Nach der Ziindung brennt das PMMA an der Oberfldche, wobei die Riickseite
keinen Kontakt zum Metallriicken hat, da dieser an der Stelle eine Aussparung besitzt. Erst
nachdem sich die Flamme stabilisiert hat, beginnt der Metallriicken Einfluss zu nehmen. Dies
duBert sich zundchst in einer ansteigenden Propagationsrate, da das PMMA mittels
Wirmeleitung den Metallriicken erhitzt, welcher wiederum die Warme durch seine signifikant
hohere Wiarmeleitfdhigkeit in die Vorwdrmzone des PMMAs transportiert und diese frither
vorwérmt. Die Propagationsrate féllt darauthin jedoch gegeniiber dem Verlauf des Graphen der
Referenzprobe ab. Ab diesem Punkt ist ein weiterer Effekt zu beobachten, welcher durch den
Verbund PMMA-Metall entsteht. Das Metall dient nun als Wiarmesenke fiir die entstehende
Wirme durch die Verbrennung der PMMA-Oberfliche. Der Metallriicken ist wahrend des
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gesamten Versuches mit dem Probenhalter und dieser wiederum mit der Testkammer
verbunden, so dass durch Wérmeleitung die Wéarme aus dem PMMA in die metallischen
Strukturen abgefiihrt wird. Dies &duflert sich in der niedrigeren Propagationsrate der
Flammenfront der Verbundproben gegeniiber der Referenzprobe nach Passieren der

Aussparung im Metallriicken.

In Abbildung 6.2 ist die gemittelte und geglittete Propagationsrate einer Versuchsreihe von
drei Verbundproben aus Edelstahl und PMMA der Dicke 2 mm dargestellt. Die Verbrennung
dieser Versuchsreihe verlief sehr problematisch, da das PMMA grof3e Blasen bildete, sobald
dieses durch die Flamme stark erhitzt wurde. Die Blasen haben die Detektion der Flammenfront
wesentlich erschwert, wodurch diese nur im Bereich bis etwa 75 mm Propagationsweite
moglich ist. Bis zu diesem Punkt kann man jedoch den Einfluss eines Metallverbundes mit dem
PMMA deutlich erkennen. Der Graph entspricht von seinem qualitativen Verlauf dabei denen
der PMMA-Metall-Verbundproben mit einer PMMA Dicke von 3 mm und bestétigt somit die

Beobachtungen bis zur Propagationsweite von 75 mm.
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Abbildung 6.2: Propagationsweite der Flammenfront iiber die Zeit fiir den Verbund aus PMMA 2 mm und VA
3 mm

Die Ziindung der Versuchsproben mittels Gasbrenner war fiir die PMMA-Aluminium-

Verbundprobe schwieriger als fiir die PMMA-Edelstahl-Verbundprobe und die Referenzprobe.
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Dies ldsst sich ebenfalls auf die Wirkung des Metalls als Wérmesenke zuriickfiihren. Die
Metallriicken besitzen am unteren Ende einen Steg, damit die PMMA-Probe nicht an der
Riickseite anfingt zu brennen und weiterhin von Metall abgedeckt bleibt. Wird versucht, das
PMMA an der Oberfliache zu ziinden, so wird ein Teil der Warme durch das direkt angrenzende
Aluminium mit seiner relativ hohen Warmeleitfahigkeit wieder abgefiihrt. Dies fiihrt zu einer
erheblich lidngeren Ziindzeit fiir die Aluminium-Verbundproben. Dies entspricht den

Erkenntnissen, die Miyamoto et al. in ithren Untersuchungen ebenfalls erlangt haben [18].

Miyamoto et al. identifizierten ebenfalls die beiden beschriebenen Effekte von Kunststoff-
Metall-Verbunden. Sie zeigten den Einfluss des Metalls als Warmesenke bei Ziindung des
Materials, so dass im Vergleich zu einer reinen Kunststoffprobe mehr Wirmeenergie
aufgebracht werden muss, um eine Probe zu entziinden. Dariiber hinaus stellten sie fest, dass
der Metallkern bei der Flammenausbreitung durch die Vorheizung der Vorwédrmzone als

Wirmequelle agiert [18].

Die abfallende Propagationsrate gegen Ende der Brennzeit der Versuchsreihe mit PMMA der
Dicke 3 mm und Metallriicken der Dicke 3 mm decken sich jedoch nicht mit den Erkenntnissen
von Miyamoto et al. [18], weil die Versuchskonfiguration an dieser Stelle nicht vergleichbar
ist. Miyamoto et al. fiihrten ihre Versuche mit PE-isolierten Kupferkabeln durch, wobei diese
thermisch vom Probenhalter entkoppelt waren und somit eine relativ geringe Warmekapazitit
besalen. In diesem Fall stellten sie eine ansteigende Propagationsrate fest, sobald der
Metallkern nicht mehr als Warmesenke, sondern als Medium zum Vorheizen der Vorwarmzone
vor der Flamme wirkte [18]. Dies ist fiir die ebenen Verbundproben dieser Arbeit nicht zu
beobachten, da die Metallriicken und der Probenhalter nicht thermisch von der Testkammer
entkoppelt waren. Die Testkammer diente dabei {iber die gesamte Versuchszeit als Warmesenke
mit fir die durchgefiihrten Versuche als nahezu unendlich gro anzunehmender

Wirmekapazitit.

Die beschriebenen Effekte treten bei den Verbundproben mit einer PMMA-Dicke von 5 mm
und 6 mm jedoch nicht signifikant wahrnehmbar auf. Die PMMA-Schicht kann durch ihre
Dicke mehr Wérme aufnehmen, was verbunden mit der schlechten Warmeleitfdhigkeit und
einem vergleichsweise hohen Temperaturgradienten iiber die Dicke der PMMA-Schicht zu
einem stark verringerten Einfluss des Metallriickens fiihrt, was in Abbildung 5.5 und
Abbildung 5.6 zu sehen ist, indem die Verldufe der gemittelten Versuchsreihen sehr dicht
beieinander liegen. Diese Erkenntnis wird durch die Ergebnisse von Wiirzburg hinsichtlich der

unstrukturierten PMMA-Proben bestétigt. Ab einer bestimmten Dicke des Materials ist eine
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weitere Erhohung fiir eine weitere Verringerung der Flammenausbreitungsgeschwindigkeit
nicht mehr signifikant [16]. Wenn man annimmt, dass eine beidseitig brennende unstrukturierte
PMMA-Probe dem Fall einer einseitig brennenden PMMA-Probe mit der halben Dicke
entspricht, so liegt diese Grenze nach Wiirzburg bei etwa 4 mm Dicke, was sich mit den

Erkenntnissen der vorliegenden Arbeit deckt.
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6.2 Diskussion der Versuchsergebnisse in pg mit zylindrischen
Proben und der FEM-Simulation der Wirmeleitung

Die PMMA-Aluminium- und die PMMA-Edelstahl-Verbundprobe im Flugexperiment UB-
FIRE haben, wie bereits in Kapitel 5.3 dargestellt, nicht wie erwiinscht geziindet. Von einer
Fehlfunktion des Ziindsystems ist aufgrund des stetigen Spannungsabfalls wihrend der
Zindung in Abbildung 4.19 nicht auszugehen. Eine mogliche Ursache ist jedoch die
erschwerte Ziindung der PMMA-Metall-Verbundproben, wie sie bereits flir ebene
Versuchsproben in dieser Arbeit und durch Miyamoto et al. beschrieben wurde [18]. Der
Metallkern dient dabei als Warmesenke und fiihrt aus dem Ziindbereich einen Teil der
aufgebrachten Heizleistung ab und nimmt diese selbst auf. Allerdings erwdrmen sich
Metallkerne bei gleicher Warmemenge nicht so stark wie PMMA. Diese Hypothese wird
ebenfalls durch die Ergebnisse der FEM-Simulation in Kapitel 5.5 gestiitzt. Des Weiteren
visualisiert die FEM-Simulation die geringe Wérmeleitfahigkeit von PMMA im Vergleich zu
Metallen. Die FEM-Simulation geht von einer Reihe von Vereinfachungen aus, um den
Zindvorgang simulieren zu konnen. Es handelt sich hierbei um eine reine
Wirmeleitungssimulation, die keinerlei Konvektion oder Radiation beriicksichtigt. Des
Weiteren bildet sie nicht die sich stindig &ndernde Ziindtemperatur nach, sondern simuliert eine
konstante Heiztemperatur. Die FEM-Simulation stellt letztendlich nur eine qualitative
Simulation dar, die eine mdogliche Erkldrung fiir erschwertes Ziinden von PMMA-Metall-

Verbundproben im Vergleich zu PMMA-Proben liefert.

Zusitzlich zu den erschwerten Ziindbedingungen kommt noch die Luftstromung durch die
Brennkammer, die eine kiihlende Wirkung auf die Versuchsprobe hat, aber auch eine
entstandene und sehr schwach brennende Flamme 16schen kann. Sollte eine entstandene
Flamme aufgrund der Stromung verloschen sein, so wurde durch den PMMA-Metall-Verbund
die Entziindbarkeit der Proben stark eingeschrankt. Diese hitten bei einer
Sauerstoftkonzentration von etwa 21 % und einer Stromungsgeschwindigkeit der Luft von etwa

18 cm/s die ,,Blowoff branch* der Abbildung 2.5 deutlich nach oben verschoben.
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In Abbildung 6.3 ist die PMMA-Edelstahl-Verbundprobe nach dem Flug des Experimentes
UB-FIRE auf REXUS 20 dargestellt. Es ist deutlich zu sehen, dass die Probe im Bereich der
Zindkrone zwar gebrannt hat, diese Flamme aber bereits nach kurzer Zeit verloschen ist. Es
liegt nahe, dass die Warme aus der Auftheizzone zu groflen Teilen in den Edelstahlkern

transportiert wurde, wodurch die Oberflachentemperatur des PMMA-Rohres sank.

Abbildung 6.3: PMMA-Edelstahl-Verbundprobe nach dem Flug des Experimentes UB-FIRE auf REXUS 20

Eine weitere Auffilligkeit weist die PMMA-Aluminium-Verbundprobe auf, welche in
Abbildung 6.4 dargestellt ist. Es ist deutlich zu erkennen, dass diese Probe gar nicht erst
gebrannt hat, was die Infrarotaufnahmen zeigen und wie die nicht vorhandenen Spuren von Ruf3
es nahe legen. Des Weiteren besitzt die Probe einen Riss, der sich vertikal iiber das gesamte
PMMA-Rohr erstreckt. Es ist nicht ersichtlich, ob der Riss im PMMA-Rohr vor oder wiahrend
des Fluges entstanden ist, da er sich auf der nicht von der Infrarotkamera aufgenommenen
Riickseite der Probe befand. Der Riss kann durch mechanische oder thermische Lasten vor oder

wihrend des Fluges entstanden sein.
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Abbildung 6.4: PMMA-Aluminium-Verbundprobe nach dem Flug des Experimentes UB-FIRE auf REXUS 20
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6.3 Diskussion der Versuchsergebnisse in 1g mit zylindrischen
Proben

In Abbildung 6.5 sind die Propagationsraten der Flammenfront der in dieser Arbeit
untersuchten zylindrischen PMMA-Metall-Verbundproben mit den Untersuchungen von Stein
zu unstrukturierten zylindrischen PMMA-Proben vergleichend dargestellt [17]. Wéhrend die
Graphen fiir die zylindrischen PMMA Proben von Stein sich sdmtlich durch eine lineare
Funktion gut beschreiben lassen, trifft dies auf die Verldufe der Verbundproben nicht zu. Diese
lassen sich, wie bereits in Kapitel 5.4 dargestellt, am besten durch ein Polynom zweiten Grades
beschreiben. Dies wird vor allem in der Gegeniiberstellung in Abbildung 6.5 deutlich.
Verglichen mit der zylindrischen PMMA-Probe mit einem Durchmesser von 15 mm liegt die
Propagationsrate bei den Verbundproben, die ebenfalls einen Durchmesser von 15 mm
aufweisen, am Anfang niedriger als diese. Wéhrend die Propagationsrate fiir die 15 mm dicke
PMMA-Probe konstant bleibt, steigt diese fiir die Verbundproben an, im weiteren Verlauf der
Graphen {ibersteigt sie sogar die Propagationsrate der PMMA-Probe. Die spiter hohere
Propagationsrate der Verbundproben im Vergleich mit den PMMA-Proben entspricht den
Erkenntnissen von Miyamoto et al. [18]. Ab dem Punkt der ansteigenden Propagationsraten
dienen die Metallkerne nicht mehr als Wéarmesenken, sondern als Medium zum signifikanten
Vorheizen der Vorwdrmzone der sich ausbreitenden Flamme. Dieser Punkt liegt beim
Aluminiumkern bei einer geringeren Propagationsweite als beim Edelstahlkern, was mit den

unterschiedlichen Wirmekapazititen zu begriinden ist.

Wihrend der Brennversuche der zylindrischen Verbundproben kam es nach einer bestimmten
Zeit immer zur Ablosung des PMMA-Rohrs von dem am Probenhalter fixierten Kern. Aus
diesem Grund konnte fiir die Auswertung der Flammenfront nicht die vollstindige
Infrarotaufnahme genutzt werden. Die Ursache hierfiir liegt in der Art des Fiigens der
Verbundprobe. Wie in Kapitel 4.2.2.1 beschrieben, wird die Verbundprobe durch eine
Presspassung gefiigt. Hierbei wird der Metallkern stark abgekiihlt, wihrend das PMMA-Rohr
erhitzt und somit aus der Presspassung eine Spielpassung wird, solange der
Temperaturunterschied vorhanden ist. Wird die Probe nun an der Oberfliche bei der
Verbrennung erwirmt und erwédrmt sich der Kern signifikant weniger, so lost sich die
Presspassung und das PMMA-Rohr kann, wenn die Probe im Probenhalter hingt,

herunterrutschen.
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Abbildung 6.5: Vergleich der Propagationsraten der zylindrischen Verbundproben mit den unstrukturierten
zylindrischen Versuchsproben Steins [17]

Die untersuchten zylindrischen Verbundproben haben durchgehend nach maximal 8 Sekunden
zuverlédssig geziindet. Stein hat in seinen Untersuchungen unter anderem auch die PMMA-
Probe mit einem Durchmesser von 15 mm 10 Sekunden geziindet, so dass diese stabil brannte.
Die Ziindung der zylindrischen Verbundproben ist weniger problematisch als die ebener
Versuchsproben im Probenhalter. Der Kern der zylindrischen Verbundprobe besitzt nur durch
die Schraube oben zur Fixierung Kontakt mit dem Probenhalter. Es wird insgesamt weniger

Wirme aus dem Ziindbereich abgefiihrt als bei den ebenen Proben.

Eine erschwerte Ziindung wie sie Miyamoto et al. beschreiben [18] kann in diesem Fall nicht
festgestellt werden, da die Ziindung der Verbundproben dieser Versuchsreihen zuverldssig nach
maximal 8 Sekunden erfolgte, wohingegen Stein [17] seine 15 mm dicke PMMA-Probe 10
Sekunden lang ziindete. Diese Erkenntnis ist jedoch dadurch einzuschrdnken, dass nicht
bekannt ist, ob die Proben Steins bereits deutlich vor Ablauf der 10 Sekunden Ziindzeit stabil
brannten. Des Weiteren besitzt die Verbundprobe einen Ziindkranz, der nicht direkt in Kontakt
mit dem Metallkern steht. Dieser steht erst etwa 4-5 mm {iber dem Anfang des PMMA-Rohres
mit diesem direkt in Kontakt, wie in Abbildung 4.12 deutlich zu sehen ist. Dies deckt sich mit
den Erkenntnissen aus Kapitel 6.1. Diese zeigen, dass PMMA ab einer Dicke von etwa 4 mm
nur noch stark eingeschrinkt in der Lage ist, Warme an ein dahinter liegendes Medium zu
ibertragen. Visuell ist dies durch die Abbildung 5.15 nochmals verdeutlicht, was dem Trend
der Werte fiir Warmeleitfahigkeiten der Materialien in Tabelle 4.3 entspricht.
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7 Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit wird die Entziindbarkeit und die Flammenausbreitung von PMMA-
Metall-Verbundproben, vor dem Hintergrund des ,,Upward Flame Propagation Test* aus dem
NASA-STD-6001B, welcher Materialqualifizierungstests fiir die bemannte Raumfahrt
beinhaltet, untersucht. Als Verbundmaterial dient dabei neben PMMA, Aluminium und
Edelstahl. Hierzu werden Versuche mit ebenen Versuchsproben unter Normalgravitation sowie
mit zylindrischen Proben ebenfalls unter Normal-, aber auch unter Mikrogravitation in Form
eines Experimentes an Bord einer Hohenforschungsrakete durchgefiihrt. Zum besseren
Verstdandnis des Ziindverhaltens von zylindrischen Verbundproben wird weiterhin eine FEM-
Simulation zur Wérmeleitung aufgesetzt, die Riickschliisse auf die Temperaturverteilung

erlauben soll.

Die Entziindbarkeit der PMMA-Metall-Verbundproben stellt sich als erschwert heraus, solange
der entziindete Bereich des PMMAS in direktem Kontakt mit dem Verbundmaterial steht, wie
die Versuche mit ebenen Proben unter Normalgravitation zeigen. Ist der Ziindbereich vom
Bereich des Kontaktes mit dem Metall 4 mm oder mehr entfernt, so ldsst sich keine Auswirkung
des Verbundmaterials auf die Ziindung der zylindrischen Proben unter Normalgravitation

feststellen.

Die Flammenausbreitung wird durch einen Metall-Verbund auf zwei verschiedene Arten
beeinflusst. Zundchst dient das Metall als Wirmesenke, wie sowohl bei ebenen als auch
zylindrischen Proben unter Normalgravitation durch geringere Propagationsraten zu
beobachten ist. Dieser Effekt kehrt sich um, wenn sich der Metallkern erwdrmt hat. Ab diesem
Zeitpunkt dient der Metallkern als Warmequelle, welche die Vorheizzone der propagierenden
Flamme vorwédrmt und somit die Propagationsgeschwindigkeit erhoht. Dieser Effekt konnte
aufgrund der ausreichenden thermischen Entkopplung bei den zylindrischen Versuchsproben

unter Normalgravitation festgestellt werden.
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8 Ausblick

In zukiinftigen Untersuchungen sollten die Erkenntnisse fiir die Entziindbarkeit und fiir die
Flammenausbreitung unter Normalgravitation vor allem unter Mikrogravitation validiert
werden, was im Rahmen dieser Arbeit nur eingeschriankt gelungen ist. Hierfiir sind der
Versuchsaufbau und die Integrationsprozedur in ein Raketenexperiment zu optimieren, so dass
eine mechanische Beschddigung der Versuchsproben ausgeschlossen werden kann. Des
Weiteren gilt es fiir das Probendesign der Verbundproben zu beriicksichtigen, dass die Grenze
der thermisch relevanten Dicke fiir PMMA bei etwa 4 mm liegt und eine Ziindung unter
konstanter Anstromung erschwert ist. Ebenfalls ist zu untersuchen, ob eine Ziindung der

Verbundprobe gelingt, wenn die Anstromung erst nach erfolgreicher Ziindung erfolgt.

Bei den Versuchen mit ebenen Proben unter Normalgravitation gilt es, die Erkenntnisse eines
PMMA -Metall-Verbundes mit einer 4 mm, einer 7 mm und einer 8 mm dicken PMMA-Schicht
zu erweitern, um somit Riickschliisse auf die thermisch relevante Dicke von PMMA zu erlauben
und eine breitere Versuchsbasis zu erhalten. Zur Einbeziehung der Wirmekapazitit als
Materialeigenschaft in diese Versuche ist es notwendig, die gesamte Verbundprobe thermisch

vom Probenhalter zu entkoppeln, wobei die Art der Entkopplung feuerresistent sein sollte.

Das in dieser Arbeit aufgebaute FEM-Modell kann in Zukunft um weitere reale Einfliisse und
Mechanismen erweitert werden, um die Realitdt besser abbilden zu konnen. Ebenfalls sind
Simulationen, aber auch reale Experimente mit anderen Verbundmaterialien denkbar, um die

so gewonnenen Erkenntnisse auf andere Materialgebiete zu erweitern.
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