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Zusammenfassung
Dieser Beitrag beschreibt die Elemente eines Lenkkonzepts fiir einen Boden-Luft Lenkflugkdrper. Die Basis
des vorgeschlagenen Lenkkonzepts ist ein virtuelles Lagebild des Einsatzszenarios, welches in der Flug-
software aus Bodenradardaten mithilfe eines Kalman Filters fortwahrend geschatzt wird. Das virtuelle Lage-
bild erlaubt die Schatzung eines voraussichtlichen Trefferorts (Predicted Impact Point). Das Lenkkonzept
unterteilt sich zeitlich in eine Pitch-Over-Phase, eine energieoptimale Streckenflug-Lenkung zum voraus-
sichtlichen Trefferort und eine Endgame-Lenkung. Die Streckenflug-Lenkung ist als Sollbahn-Lenkung reali-
siert, wobei die Bahnen aus einer modellbasierten Offline-Optimierung resultieren. Dieser Beitrag konzen-
triert sich auf die Beschreibung der Trajektorienerzeugung und der zugehdrigen Streckenflug-Lenkung. Ab-

schlieBend wird ein Simulationsbeispiel vorgestellt.

1. EINLEITUNG

Das Ziel bei der Auslegung einer Lenkung fir einen
Lenkflugkdrper ist die Minimierung der Trefferablage bei
Maximierung der Bekampfungsreichweite, wobei zu-
satzliche Bedingungen fiir die Endgeometrie gefordert
sein kdnnen.

Far das Erreichen dieses Ziels stellt sich fiir die Lenkung
die Aufgabe, den Lenkflugkérper mit maximaler kine-
tischer Energie in die Endphase zu tberflhren. Hierdurch
wird im Allgemeinen die Mandvrierfahigkeit des Lenkflug-
korpers erhéht, was wiederum in einer verminderten Tref-
ferablage resultiert. Auch bei vorhandenen Bedingungen
an die Endgeometrie wirkt sich eine erhdhte Energie-
reserve immer positiv auf die Trefferleistung aus. Die Flug-
phase, bei welcher der Energieverlust minimiert werden
soll, wird Streckenflug-Phase (auch: Midcourse-Phase)
genannt. Die Beachtung dieses Zieles der Energie-
erhaltung ist fur Lenkflugkérper mittlerer und groBer
Reichweite besonders wichtig. Hier ergeben sich flir den
Streckenflug im Allgemeinen (berhéhte Flugbahnen, um
den geringen Luftwiderstand auszunutzen.

Aus diesen Griinden existieren in der Literatur einige
Ansatze, den begrenzten Energievorrat eines Lenkflug-
kérpers in Form der chemischen Energie des Treibsatzes,
Uber die Missionsdauer hinweg zu konservieren.

Robb [1] beschreibt mit ,shortest path*- und ,earliest inter-
cept line“-Methoden den Weg, wahrend der Midcourse-
phase eine Erreichbarkeitsoptimierung durchzufiihren, um
zu schitzende Gebiete wéahrend der Mission bei
unbekanntem Zielmandver méglichst lange abdecken zu
kénnen. Die Energieoptimierung spielt hier eine implizite
Rolle.

Lin [2] stellt einen Ansatz fur die analytische Bestimmung
einer Optimaltrajektorie zur Verfligung, der haufig zitiert
wird.

Fir analytische Ansétze darf gesagt werden, dass die
Eleganz der geschlossen Lésungen durch vereinfachende
Annahmen (ber Nebenbedingen, Beschréankungen und
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spezifische Eigenschaften des Flugkdrpers (z.B. detail-
liertes Schubprofil, Aerodynamik, Atmospharenmodell,
Limiter) erkauft wird.

Chang [3] bestimmt mit einem analytischen Ansatz aus
der optimalen Regelung und einem iterierenden Verfahren
(-simplified Runge-Kutta grade®) die Optimaltrajektorie
durch die Maximierung der Endgeschwindigkeit.

Qi [4] I6st mit einem einfachen analytischen Ansatz in
jedem Zyklus N nichtlineare Optimierungsprobleme mit-
hilfe eines genetischen Algorithmus, indem die Ziel-
trajektorie in N Elemente zerlegt wird. Die Flugzeit und der
Energieverlust werden minimiert. Bei mand&vrierenden
Zielen muss fur jeden der N Abschnitte der Trajektorie
erneut optimiert werden. Aus den Aussagen kann inter-
pretiert werden, dass der Ansatz fiir eine operationelle
Implementerierung zu rechenaufwandig ist.

Raju [5] ergénzt die bekannte Proportionalnavigation um
ein ,Virtual Silding Target* (VST), mit dem Effekt eine
Uberhéhung der Flugbahn zu erzielen. Singh [6] greift die
Methode auf. Das VST ist allerdings nur ein indirektes
Instrument um die Flugbahn zu formen, was es erschwert
bzw. verhindert, die Flugbahn tatsachlich nach
Gesichtspunkten der Optimalitdt auszulegen. Daflir sind
der Implementierungsaufwand und die operationelle
Rechneranforderung gering.

In der vorliegenden Arbeit wird eine modellbasierte
Bestimmung von Optimaltrajektorien fir die Midcourse-
Phase vorgestellt. Darlber hinaus werden ausgewdhlte
Komponenten der Flugsoftware, welche zum Abfliegen
dieser offline bestimmten Trajektorien nétig sind, erlautert.
In Kapitel 2 wird die Trajektorienoptimierung vorgestellt.
Das iterative Optimierungsverfahren ruft ein kinematisches
Modell des betrachteten Lenkflugkérpers mit variablen
Trajektorienparametern. Die offline erzeugten Optimal-
trajektorien werden fir den festgelegten Definitionsraum
als Datenbasis abgelegt und stehen der Flugsoftware zur
Verfugung.

Online wird aus den Optimaltrajektorien die gliltige
Trajektorie interpoliert. Dazu wird der Zielzustand und
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daraus resultierend der Predicted Impact Point (PIP)
bendtigt. In Kapitel 3 wird das Verfahren zur Bestimmung
dieser GréBen vorgestellt.

Einen Uberblick Uber die Phasen der Lenkung und eine
detaillierte Beschreibung der Sollbahnlenkung der Mid-
course-Phase werden in Kapitel 4 dargelegt.

AbschlieBend werden in Kapitel 5 relevante Ergebnisse
eines Simulationsbeispiels prasentiert.

2. OPTIMALTRAJEKTORIEN

Die Optimaltrajektorien verstehen sich als Flugbahnen
vom Startort (Ursprung des Referenzsystems (Index N),
siehe BILD 1) zum PIP.

R

In-Plane

BILD 1.

Referenzkoordinaten N,
»In-Plane®, ,,Out-Of-Plane”

Fir die Optimierung wird der erreichbare Raum gerastert
und flir jeden Rasterpunkt eine optimale Trajektorie
bestimmt. Jeder Rasterpunkt ist Uber seine Entfernung
Rpip in der Xn/Yn Ebene und seine Hohe Ap;p definiert.

2.1. Simulationsmodell

Ublicherweise werden wahrend der Entwicklung von
Lenkflugkérpersystemen Simulationsmodelle mit unter-
schiedlich ausgepragtem Detaillierungsgrad erstellt. Der
hier beschriebene Ansatz erlaubt die direkte Benutzung
eines solchen Simulationsmodells bei der Optimierung,
womit samtliche Eigenschaften des Flugkérpers in die
Trajektorienform eingehen. Natlrlich kénnen auch ver-
einfachte kinematische Modelle benutzt werden.

2.2. Optimierung

Die Optimaltrajektorien verstehen sich, wie erwahnt, als
Flugbahnen vom Ursprung des Referenzsystems (0,0)
zum PIP. Sie sind nur in der In-Plane Ebene definiert. Die
Trajektorien werden zur besseren Skalierbarkeit mit der
Entfernung des PIP lber Grund normiert. Es gilt fur die
PIP-Entfernung tber Grund

(e + (o)

und die flr die Héhe des PIP

PIP
N

PIP
N

(1) RP[P -

(2) APIP =_Z§IP .
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Die Normierung erfolgt Uber die Entfernung des PIP Uber
Grund

@) R=—Lt - NI
2 2
R,, (XICIP) +(yl1;lP)
) A=A “fo
R PIP PIP

(e )+ (2

wobei A die normierte Flughdhe ist und R die normierte
Flugstrecke Uber Grund. Die Berechnung der Trajektorien
erfolgt offline. Die Ergebnisse der Optimierung werden in
der Datenbasis der Lenkung zur online Verwendung als
Polynome dritter Ordnung abgelegt. Damit ist die Form der
Trajektorie eingeschrénkt, aber wie sich gezeigt hat, ist
der Freiheitsgrad ausreichend.

Bei der Optimierung werden die normierten H6hen nach
einem bzw. zwei Drittel der zurlickgelegten Strecke Uber
Grund als zu optimierende Parameter verwendet

N N

Die Stitzstellen zur Bestimmung der Parameter des
Polynoms und damit der Optimaltrajektorie sind in BILD 2
dargestellt.

Die normierten Héhen an den Stellen 0 und 1 der Flug-
bahn, also Ay und App / Rpp sind fest definiert Gber die
Hohe des Startorts Ay, bzw. die H6he Ap;p und Entfernung
Rpp des PIP.

A
X3
X2

Apip

Reip

Ao

BILD 2.

Mégliche Trajektorie mit Stitzstellen fir die
Optimierung

Die normierte Flugbahn ergibt sich aus dem Polynom

(6) A=a,+aR+a,R>+a,R".

Die Koeffizienten a; des Polynoms dritter Ordnung
ergeben sich eindeutig aus den Stiitzstellen der Kurve:
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a, A
X
a . 2
@) a=|""|=m"m)' M| |
a
: APIP
a3 R

PIP

Aufgrund der konstanten Matrix

10 0 0
v K )
(8) M=
2 4/ 8
L% Y%
S

ist auch die Umrechnungsmatrix von den Stitzstellen bzw.
den Optimierungsparametern in die Koeffizienten des
Polynoms konstant. Es gilt:

1 0 0 0
! o L /A
o | G

Zu Beginn der Optimierung ist eine Reihe von Verfahrens-
parametern einzustellen. So ist vor allen Dingen zu de-
finieren, in welchem Wertebereich, also fir welche PIP-
Entfernungen (Uber Grund) und flir welche PIP-Hbhen,
Optimaltrajektorien generiert werden sollen (PIP-Grid).
Weiterhin ist zu definieren, welche Gipfelhéhe von den
Optimaltrajektorien nicht ({berschritten bzw. welche
Mindesthéhe nicht unterschritten werden darf. Letztere
Beschréankung soll fur den Bereich von 20% bis 80% der
Flugstrecke Uber Grund gelten. Auch wird definiert, welche
Ablage vom PIP im Endpunkt der Trajektorie noch als
Treffer akzeptiert wird.

Das Ziel der Optimierung ist es, eine Balance zwischen
der Endgeschwindigkeit V(#;sion) Und der Flugzeit is5i0n ZU
erreichen, sowie die genannten Randbedingungen ein-
zuhalten. Dabei soll V(tyion) maximiert und ty;.i0, Mini-
miert werden. Damit ergibt sich das Gltekriterium

(o7}

(10) JGE) =k, V() + Ky Ly + K€

Mission Mission

Die Gewichtung k; ist negativ, k, positiv. Durch den

Summand k'¢ sind Randbedingungen zusammenge-
fasst, also z.B. das genannte Einhalten des zulassigen
Hohenbereichs des Flugkdrpers und das Sicherstellen
eines Treffers. Als Randbedingung kann hier auch eine
Anforderung an die Endgeometrie beriicksichtigt werden.
Die optimalen Trajektorienparameter werden durch die
numerische Lésung der Optimierungsaufgabe

(11) %, — min{J(¥)}

opt

bestimmt.

Zur Berechnung des Wertes des Gutekriteriums (10) wird
eine kinematische Simulation ausgefiihrt. Diese bildet alle
typischen bzw. gewilnschten Eigenschaften des Flug-
korpers ab. Die Simulation berechnet den Flug entlang der
durch den aktuellen Parametersatz der Optimier-
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ungsiteration beschriebene Trajektorie. Dabei werden die
fir das Gutekriterium relevanten GréBen aufgezeichnet
und dem Optimierungsverfahren zur Verfigung gestellt.
Als Optimierungsverfahren kommt hier die Nelder-Mead
Simplex Methode zum Einsatz [7].

Die Optimierung wird fir jeden definierten Rasterpunkt
innerhalb des mdglichen Reichweitenbereichs ausgefihrt.
Fir jeden dieser Rasterpunkte werden die Koeffizenten «;
des bahnbeschreibenden Polynoms, sowie die Flugzeit
tuission 1N €iner Datenbasis abgespeichert. Diese wird von
der Flugsoftware ausgelesen. Der Speicherplatzbedarf ist
gering, da fir jede Trajektorie finf Parameter gespeichert
werden.

3. VIRTUELLES LAGEBILD

Fir die Midcourse-Lenkung wird der Zustand (Position,
Geschwindigkeit, Lage) des Lenkflugkérpers, der Ziel-
zustand und die Position des PIP benétigt.

Die Position, Geschwindigkeit sowie Lage des Lenkflug-
korpers wird Uber die lenkflugkdrpereigenen Sensoren
erfasst. Diese GroBen werden hier als gegeben voraus-
gesetzt.

Der Zielzustand und die Position des PIP werden im Fol-
genden behandelt.

3.1. Zielzustand

Wahrend der Midcourse Phase wird die Flugsoftware Gber
eine Funkverbindung zum Fihrungssystem mit Ziel-
position und Zielgeschwindigkeit versorgt. Die Informatio-
nen werden mit einer niedrigen Aktualisierungsrate Uber-
tragen. Mit Hilfe eines Kalman Filters [8] erfolgt eine Ziel-
zustandsschatzung, sodass auch in den Sendepausen der
Funkverbindung fortwahrend geschéatzte GréBen vor-
handen sind. In der Endgame-Phase kann das Kalman
Filter zuséatzlich Daten eines IR-Suchers oder Radar-
suchers verwenden, um eine prazisere Zustands-
schatzung des Ziels zu erreichen. Dieser Beitrag be-
schrankt sich auf die Zielzustandsschatzung wéhrend der
Midcourse-Phase.

Das Kalman Filter wird als Singer Filter neunter Ordnung
angesetzt. D.h., die vektorielle Position, Geschwindigkeit
und Beschleunigung des Zieles in Referenzkoordinaten
(Index N, siehe auch BILD 1) werden als Zustandsgr6Ben
verwendet.

X
(12) x=| VM

ATgt
AN

Die ZustandsUbergangsmatrix hangt nur von der Schritt-
weite AT ab und ist wie folgt definiert:
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1 0 0 AT 0 0 AT/ o 0

0 1 0 0 AT 0 0o AT/, o

0 0 1 0 0 AT 0 0 ATy

0 0 0 1 0 0 AT 0 0
AT)=| o 0 0 0 1 0 0 AT 0

0 0 0 0 0 1 0 0 AT

0 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 0 0 0 1

Es ist offensichtlich, dass das zugrundeliegende Zu-
standsmodell linear ist. Damit kann die Aktualisierung von
A als Jakobimatrix entfallen. Ebenso kann auf die Jacobi-
matrizen F (partielle Ableitung der Zustandsgleichungen
nach den Quellen des Zustandsrauschens) und G
(partielle Ableitung der Ausgénge nach den Quellen des
Messrauschens) verzichtet werden, da jeder Zustand und
jeder Messwert mit einer unabh&ngigen Rauschquelle
modelliert wird.

Im Falle der Verfligbarkeit von neuen Daten Uber die
Funkstrecke, gestaltet sich die Aufstellung der Matrizen
und Vektoren flr den Filterschritt wie folgt.

Die Jakobimatrix Cx (partielle Ableitung der MessgréBen
nach den Zustanden) bestimmt sich zu:

14) C, ===
(14) ="

SO O O O O =
S O O O = O
S O O = O O
SO O = O O O
o = O O O O
-0 O O O O
S O O o © O
S O O © O O
SO O O o O O

Der Messvektor y(k) besteht aus der Positions- und
Geschwindigkeitsmessung des Zieles, welche Uber die
Funkstrecke Ubertragen werden (UL). Die Daten werden
vorab einer Zeitstempelkorrektur unterzogen (+):

|

Die a priori Vorhersage der MessgrdBen bestimmt sich
aus dem Zustandsvektor:

|

Sind Messwerte vorhanden, wird die Berechnung des
Kalman Filterschrittes durchgefuhrt. Die Gleichungen (17)
- (19) und (22) bis (23) sind die bekannten Elemente des
Kalman Filter Algorithmus.

Zunachst wird die Kalmanverstarkung K berechnet:

XU (+)
V()

(15) y(k>=(

v Tet
XN

Tgt
VN

(16) ﬂm=z&#(

17) k= PKC
C,P(k)CI +R,

Die Kovarianzmatrix des Messrauschens Ry bestimmt sich

aus den Eigenschaften des Einweissystems.

Mit der Kalman Verstarkung wird die a posteriori Korrektur

der Prazisionsmatrix und des Zustandsvektors vorge-
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nommen.

(18) i(k)=x(k)+ K (y(k)-

(k))

(19) P(k)

P(k)-KC,P(k)

Sollten keine neuen Messwerte zur Verflgung stehen
(Zeit zwischen zwei Nachrichten), kann kein Filterschritt
gerechnet werden und die a posteriori Korrektur wird von

der a priori Vorhersage des letzten Zyklus gebildet. In
diesem Falle gilt

(20)

(21)

mit der Prazisionsmatrix P.

Der Algorithmus des Kalman Filters endet mit der a priori
Vorhersage der Zustdnde und der Prazisionsmatrix fir
den ndchsten Zyklus. Diese Pradiktion verwendet die
ZustandsiUbergangsmatrix A mit der Abtastzeit AT .

(22) x(k+1)= A(AT)x(k)

(23) P(k+1)= A(AT)P(k)AT (AT)+Q

Damit stehen die a priori Vorhersagen fur den n&chsten
Zyklus zur Verflgung.

Der Vektor der a posteriori korrigierten Zustande (k) aus

Gleichung (18) bzw. (20) ist der Ausgang und somit das
auszuwertende Ergebnis der Zielzustandsschatzung (vgl.
Gleichung (12)):

X
(24) i(k)=| VI

ol
Tgt
AN

Mit den pradizierten Zustinden X' und V¥, also

Zielposition und Zielgeschwindigkeit in Referenzkoordina-
ten, wird die Vorhersage des PIP mdglich.

3.2. Predicted Impact Point (PIP)

Mit den Ergebnissen der Zielzustandsschatzung (Kapitel
3.1) und der abgeschéatzten Restflugzeit (Kapitel 3.2.1)
kann eine Vorhersage fiir den Predicted Impact Point in

Referenz Koordinaten X durchgefiihrt werden.

Bei Annahme eines Ziels mit konstanter Geschwindigkeit
lasst sich der PIP wie folgt berechnen:

(25) X! =X 4y Y@

g0

Durch Bewertung von A;’“ und \7NT“ aus Gleichung (24)

Uber die Zeit kann eine Klassifizierung des Ziels erfolgen.
Z.B. kann eine ballistische Flugbahn auf einen ballis-
tischen Flugkdrper hindeuten, oder ein charakteristischer
Querbeschleunigungsverlauf auf einen zuordenbaren Ziel-
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typ. Durch eine solche Klassifizierung und der damit ver-
bundenen Annahme Uber die zu erwartende weitere Flug-
bahn kann die Gleichung (25) dementsprechend abge-
andert werden, um den PIP besser vorherzusagen.

Die letzte fehlende GréBe, um Gleichung (25) berechnen
zu koénnen, ist die erwartete Restflugzeit ,,, welche im
folgenden Kapitel bestimmt wird.

3.2.1.

Mit der Entfernung des PIP vom Startpunkt Uber Grund
und der Héhe des PIP wird per Table-Lookup die nach
Kapitel 2.2 erstellte Datenbasis ausgelesen. Hier sind die
Optimaltrajektorien in Form der Polynomkoeffizienten der
Stutzstellen sowie die zugehdrige Missionszeit abgelegt.
Die Missionszeit wird interpoliert:

Time-to-go

(26) ¢

PIP )

— Table(TM,-mn ’ R A

Mission PIP >

Dabei ist 7,,,, die mehrdimensionale Struktur, in der die

Ergebnisse der Trajektorienoptimierung abgespeichert
wurden.

Aus der Missionszeit und der bereits verstrichenen Flug-
zeit 16,4 Wird die geplante Restflugzeit bestimmt

(27) o

g0

= L tission — Louide *
Diese geplante Restflugzeit wird nach unten mit Null be-
grenzt, und nach oben mit dem Maximalwert 7 .

g0

SchlieBlich wird ein Faktor 0<W,,, <1 bestimmt, der be-

zeichnen soll, in welchem MafBe dem geplanten Wert der
Restflugzeit vertraut werden kann

Ist die Flugzeit noch sehr klein im Vergleich zur geplanten
Missionszeit, so darf dem Plan vertraut werden. Ist die
verstrichene Flugzeit jedoch bereits in der Nahe der
geplanten Missionszeit, so befindet sich der Lenk-

flugkérper bereits im direkten Anflug auf den PIP und die
Gleichung

Guide.

=1- max{l, !
t

Mission

(28) W

Plan

_ Rios

29) 1 =
(29) 7

g0
LOS

liefert einen besseren Wert. Dabei entspricht R, der
Schragentfernung zwischen Ziel und Lenkflugkérper und
R,,, der Anndherungsgeschwindigkeit.

Die fir die Aktualisierung des PIP anzusetzende Rest-

flugzeit ergibt sich aus der gewichteten Addition der ge-
schatzten und der geplanten Restflugzeit.

)

est lan
+W,, t”

(30) L, = (1 “Woian 20 Plan’ go
Mit dieser Restflugzeit wird der neue PIP berechnet.

Man sieht, dass die Bestimmung von ¢,, und der Koor-
dinaten des PIP ein iterativer Prozess ist, wobei die zwei
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GroéBen abwechselnd, je einmal pro Zeitschritt berechnet
werden.
Ein Startwert flir #,;;,,i0, bzw. X wird aus der Datenbasis

der Trajektorienoptimierng unter der Bedingung des Ziel-
zustandes bestimmt.

4. LENKUNG
4.1. Phasen der Lenkung

Uber die Missionsdauer des Lenkflugkdrpers hinweg |asst
sich das Lenkgesetz in drei Phasen mit unterschiedlichen
Aufgaben bei der Berechnung des Lenkkommandos
unterteilen:

1) Pitch-Over-Lenkung

2) Midcourse-Lenkung
3) Endgame-Lenkung
Die Pitch-Over-Lenkung beginnt nach Start des
Lenkflugkérpers. Aufgabe ist es, den Flugkdrper in

Richtung PIP zu schwenken und damit den Anfangs-
bahnwinkel auf den gewilinschten Bahnwinkel fir die
Midcourse-Phase einzustellen.

Die Midcourse-Lenkung ist daflir verantwortlich, den PIP
zu aktualisieren und den Flugkérper auf einer Optimal-
trajektorie in diesen zu lenken. Dabei soll der Ener-
gieverlust méglichst gering sein. Sobald ausreichende An-
naherung an das Ziel gegeben ist, wird auf Endgame-
Lenkung umgeschaltet.

Die Endgame-Lenkung muss das Treffen des Ziels unter
den geforderten Nebenbedingungen sicherstellen. Dabei
werden Ublicherweise Uber einen Flugkérpersensor pra-
zise Zielinformationen mit hoher Aktualisierungsrate be-
reitgestellt.

Ist das Ziel zu Missionsbeginn schon hinreichend nahe am
Startort, so kann die Pitch-Over- oder die Midcourse-
Phase Ubersprungen werden.

Innerhalb dieses Beitrags wird die Midcourse-Phase néher
erlautert.

4.2. Midcourse-Lenkung

Die Bahnlenkung geht von einer Trennung zwischen In-
Plane und Out-Of-Plane Lenkung aus. Die beiden Ebenen
sind in BILD 1 dargestellt.

Die In-Plane wird durch den Gravitationsvektor (und damit
die Z-Achse des Guidance Koordinatensystems), sowie
den aktuellen Ort des Flugkdrpers und den aktuellen PIP
aufgespannt. Die Optimaltrajektorie ist in der In-Plane de-
finiert. Senkrecht zu dieser Ebene steht die Out-Of-Plane.

Zuerst wird die Uber der PIP-Entfernung (vom Startpunkt)
normierte zurlickgelegte Strecke liber Grund bestimmt.

0<R<1

Dieser Wert symbolisiert den prozentualen Anteil der bis-
lang zurlckgelegten Strecke Uber Grund. Das Polynom
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der Optimaltrajektorie ist fur dieses normierte Intervall de-
finiert. Mit diesem Wert wird die Uber die PIP-Entfernung

normierte Sollflughdhe A bestimmt

(32) Z:a0+a11?+a2132+a31?3,

wobei der Vektor der Polynomkoeffizienten a vier Ele-
mente besitzt. Diese werden aus der Datenbasis inter-
poliert

PIP) "

(33) d <« Table(A,, .R

Poly > 1\PIP>

A

A,,, ist die mehrdimensionale Struktur, in der die Ergeb-

nisse der Trajektorienoptimierung abgespeichert wurden.
Dartber hinaus werden die erste und die zweite Ableitung
des Polynoms berechnet:

A _ _
(34) fJ_E =a, +2a,R +3a,R’

d*A
35) ==
()dz

=2a, + 6a3E

Die tatsachliche Sollflugh6he wird durch Entnormierung
bestimmt.

(36) A =R

com PIP

Die Krimmung der Trajektorie  (der Sollbahnwinkel
entspricht der ersten Ableitung) bedarf keiner
Entnormierung, so dass flr den Sollbahnwinkel gilt:

Die Einhaltung der geforderten Flughéhe wird durch einen
Offset auf den Sollbahnwinkel bewirkt.

(39) A7, =K, cosM4,,~A4)

D.h., nur fir den waagerechten Flug geht dieser Kor-
rekturterm in vollem Umfang in die Lenkung ein. Die
Regelabweichung fir den In-Plane Bahnwinkel ergibt sich
aus:

(40) E, =7, +AV.,~7

Der Sollwert fir den Out-Of-Plane Bahnwinkel ergibt sich
aus der Position von PIP und Flugkdrper zueinander.

PIP
In N
PIP
N Ty

(41) x,,, =arctan
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Entsprechend gilt fiir den Out-of-Plane Bahnwinkelfehler:
(42) EZ = I(‘nm _I

Das Kommando flr die In-Plane Querbeschleunigung lau-
tet entsprechend:

E
(43) a,=-V| Veom +T

0
T, ist die Zeitkonstante der Lenkung.

Das Kommando fur die Out-Of-Plane Querbeschleunigung
berechnet sich zu

V_E
(44) a,, = C,'T “,

0

mit der Geschwindigkeit Giber Grund

(e J + ) -

(45) V, =

5. SIMULATIONSBEISPIEL

Das Lenkkonzept wird in einem Szenario wie in BILD 3
skizziert mit Hilfe einer 6-Freiheitsgrade-Simulation
getestet. Das Ziel bewegt sich mit Kkonstanter
Geschwindigkeit in x-Richtung auf den Startort zu.

BILD 3. Testszenario: Rote Kurve: Flugkérper;

griine Gerade: Ziel

Die Parameter des Polynoms fir die Sollflugbahn ergeben
sich hier zu

a,) (0.0050

a6 a=|® |- 15416 |
a, | |-13064
a,) 0.0086

Damit ergibt sich die Flugbahn, wie in BILD 3 und BILD 6
zu sehen.
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Time to go

Time/s

Time /s

BILD 4.  Vergleich von geschéatzter (Est. tg3) gegeniber

tatséchlicher (True tg) Restflugzeit

Bei der Betrachtung von BILD 4 sieht man, dass die Rest-
flugzeitschatzung nach Gleichung (30) fur die gesamte
Missionsdauer gute Ergebnisse liefert.

Da die Einweisdaten fehlerbehaftet sind, spiegeln sich
diese Unsicherheiten bei der Schatzung des Ziel-
zustandes und in Folge bei der Schatzung des PIP wider.
In BILD 5 erkennt man, dass der Fehler erwartungsgeman
mit geringer werdender Restflugzeit kleiner wird.

Normed Coord. of PIP

T
1'WW%.M"—E_ I
| | | |
08F —— - -~ - e T
: : : ——Est. X,5(1)
g°5 ””” T T T Est X |
304 - S R T e ]
E | | I ELET True X, 5(1)
2 0ol _____ U B R True X;,(2) |
: ..... True X_,(3)

Time /s

BILD 5.  Vergleich geschétzte (Est.) PIP-Koordinaten

mit tats&chlichen (True) PIP-Koordinaten

In BILD 6 sieht man den Vergleich von Soll-Trajektorie mit
der Ist-Trajektorie sowie den Soll-Bahnwinkel mit seinem
Ist-Wert. Man erkennt, dass die Sollwerte gut eingehalten
werden. Das Absinken der Soll-Werte auf 0 bei der x-
Position von ca. 0.85 stellt den Wechsel in die Endgame-
Phase dar. Hier sind keine Sollwerte mehrvorhanden.

Normed altitude & commanded altitude

@ 0.6 T T T T T
'g | | | | | = Com. Alt.
= 0.4 S il True Alt
I R R N B A B
3 02— 0 - --- -
|
£ o0 —— =
‘6 | | | | | |
=2 0.2 1 1 1 | | |
1] 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4
Normed x-Pos
Normed altitude & commanded Gamma

100
g ; ; ; ; == Com. Gamma
- 50 o~ -4 - —— -l = -~ Trye Gamma
g e e i B e
E ol Ty [
g | | | | | :

-100 L L L L L L

1] 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4
Normed x-Pos
BILD 6.  Vergleich Soll-H6he und Soll-Bahnwinkels
gegen die Ist-Werte
6. AUSBLICK

Das Lenkgesetz wurde flr eine Vielzahl von Szenarien in
einer detaillierten 6-Freiheitsgrade-Flugkérpersimulation
getestet. Es wurden Robustheitsuntersuchungen, auch fr
mandvrierende Ziele, und Variationen der Parameter nach
dem Monte-Carlo Verfahren durchgefuhrt. Das Lenk-
gesetz erweist sich als leistungsfahig und robust.

7. ZUSAMMENFASSUNG

Im vorliegenden Beitrag wurde ein Lenkgesetz fir die
Midcourse-Phase fir einen Boden-Luft Lenkflugkérper
vorgestellt. Optimale Flugbahnen im Sinne des Glte-
kriteriums (10) werden modellbasiert offline erzeugt und
als Datenbasis in der Flugsoftware online verwendet. Die
Optimaltrajektorie mit dem PIP als Endpunkt ist Eingang
fir die vorgestellte Sollbahnlenkung. Wichtige zu schéatz-
ende GrdéBen sind der Zielzustand (12), die verbleibende
Restflugzeit (30), und daraus resultierend der Predicted
Impact Point (25).

Im Gegensatz zu den analytischen Ansatzen [2]-[4], hat
die Bestimmung der Optimaltrajektorien unter der Ver-
wendung eines Simulationsmodells den besonderen Vor-
teil, dass samtliche spezifische Eigenschaften des Flug-
korpers in die Form der Flugbahn eingehen. So kdnnen
statt vereinfachten Flugkdrpereigenschaften detaillierte
Modelle von z.B. Widerstand, Masse, Schubprofil, Aero-
dynamik oder sogar Eigenschaften der Flugregelung be-
ricksichtigt werden. Die Glte der Optimaltrajektorien kann
dementsprechend mit der Giite des Simulationsmodells
gesteuert werden.

Da die rechenintensive Optimierung offline stattfindet, und
die Trajektorien in einer Datenbasis abgelegt werden, wird
die operationelle Hardware entlastet.

Im Gegensatz zu den Ansatzen mit ,Virtual Sliding Target"
[5][6] ist die hier vorgestellte Optimierung eine direkte
Minimierung des Giitekritierums, wodurch das gewiinschte
Verhalten direkt beeinflusst werden kann. Durch diese Art
der Optimierung werden direkt die bestmdglichen An-
fangsbedingungen fir die Endgame-Phase geschaffen.
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2]

[3]

[4]

[5]

[6]

[7]

[8]
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