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Zusammenfassung

Die hochdynamische Regelung von Flugsystemen hat groRes Potential, birgt aber auch viele Risiken und ist
daher an strenge Auflagen geknipft. Gerade im Bereich der Flugkérperregelung sind adaquate und még-
lichst realitdtsgetreue Modelle unerldsslich fiir eine erfolgreiche Algorithmenauslegung.

Dieses Manuskript zeigt das Vorgehen, um eine fundierte und verlassliche Sicherheitsanalyse des Experi-
mentalflugkdrpers xM1 durchzufiihren und darlber hinaus ein realistisches Simulationsmodell fur spatere
Forschungen im Bereich der nichtlinearen und adaptiven Regelung zur Verfligung zu stellen.

Zu diesem Zweck wurde ein 6-Freiheitsgrad Simulationsmodell in MATLAB/Simulink entwickelt, welches
neben Modellen fur Umwelt und Kinematik detaillierte Approximationen der Aerodynamik und Massenvertei-
lung enthélt und eine Vielzahl von Parametervariationen zuldsst. Eine Abschatzung der maximal erreichba-
ren Hohe und Reichweite wurde Uber die statistische und stochastische Analyse einer durch Monte Carlo
Simulationen gewonnenen Stichprobenmenge erreicht und fir die Bewertung und Empfehlung eines Bei-

spielgeldndes genutzt.

1. PROJEKTBESCHREIBUNG ,,EXPERIMENTAL
MISSILE*

Beim Projekt ,Experimental Missile® handelt es sich um
ein nicht-kommerzielles Forschungsprojekt, in dem ein
gelenkter Flugkdrper von Studenten konzeptioniert, entwi-
ckelt und gebaut wird. Dieser soll im Rahmen weiterer
Forschungsarbeiten in den Bereichen Simulation, Naviga-
tion und nichtlinearer Regelung im Flugversuch betrieben
werden.

Partner sind dabei der Lehrstuhl fir Flugsystemdynamik
der TU Minchen (FSD) und die studentische Gruppe
~Wissenschaftliche Arbeitsgemeinschaft fir Raketentech-
nik und Raumfahrt (WARR, DGLR Nachwuchsgruppe).
Industriepartner ist die LFK-Lenkflugkérper GmbH (LFK).

Der FSD Ubernimmt die Projektleitung, die Ausstattung
der Rakete mit Sensorik und Bordelektronik, die Erstellung
eines detaillierten Simulationsmodells zur Planung von
Flugversuchen sowie Entwicklung und Test spater ver-
wendeter Flugregelungsalgorithmen. Die WARR st als
Projektpartner verantwortlich fur die Auslegung, die Ferti-
gung und den Betrieb der Rakete bei den Flugversuchen.
FSD und WARR arbeiten eng bei der Vor- und Nachberei-
tung von Flugversuchen und der Auswertung gewonnener
Daten zusammen.

Die Abmessungen des entwickelten Flugkdrpers sind in
BILD 1 gezeigt. Alle Angaben der technischen Zeichnung
sind in [mm].
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BILD 1. Flugkdérpergeometrie

Das Fluggerat wird von einem handelstblichen Antrieb der
Firma ,Cesaroni“ mit einem Gesamtimpuls von 2486 [Ns]
und einer durchschnittlichen Schubkraft von 514 [N] ange-
trieben, welcher die Rakete innerhalb von 4,8 [s] Brenn-
dauer auf die Maximalgeschwindigkeit von ca. Mach 0,6
(ca. 200 [m/s]) beschleunigt. Nach Brennschluss beginnt
der etwa 30 [s] andauernde Testflug, an dessen Ende ein
Bergungssystem, bestehend aus einem Vor- und einem
Hauptfallschirm, den Versuchstrager mit einer mittleren
Geschwindigkeit von 3-5 [m/s] landet.

Entscheidend fiir die statische Stabilitdt des Flugkorpers,
also ein stabiles Flugverhalten auch ohne aktive Flugrege-
lung, ist die relative Lage vom Schwerpunkt zum Druck-
punkt, dem Punkt an dem vereinfacht die aerodynami-
schen Kréafte angreifen. Der Abstand von Druck- und
Schwerpunkt wird Ublicherweise auf den Rumpfdurchmes-
ser bezogen und als Stabilitdtsmal oder Kaliber bezeich-
net. Ein Stabilitdtsmall von Uber 1 sollte angestrebt wer-
den, bei mehr als 2,5 spricht man jedoch schon von Uber-
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stabilitat. Die Auswertung der Aerodynamik und des
Schwerpunkts ergeben ein Stabilitdtsmall von 1,12 vor
dem Start und 2,07 nach dem Ausbrennen des Treibsat-
zes [1]-[4].

01008 m

(% empndn = -0.99

Druckpunktlage
(Missile DATCOM)

BILD 2. Druckpunkt- zu Schwerpunktlage

BILD 2 zeigt die relative Lage von Druck- zu Schwerpunkt
fur die Rakete mit vollem und abgebranntem Treibsatz.

TAB 1 fasst die wichtigsten Daten des Flugk&rpers zu-
sammen.

X

Lange [m] 1,82
Durchmesser [m] 0,09
Gewicht (vor dem Start) [kg] 9,3
Leergewicht [kg] 8,1
Maximale Geschwindigkeit [m/s] ([Mach]) | ca. 200 (0,6)
Dauer der Schubphase [s] 4,8
Freiflugdauer [s] ca. 30
Gesamte Versuchsdauer [s] 160
Sinkgeschwindigkeit mit Fallschirmen | ca. 3-5
[m/s]
Stabilitdtsmal [Kaliber] 1,12-2,07
TAB 1. Flugkdrperdaten

2. SIMULATIONSMODELL

Fur spater folgende Sicherheitsabschatzungen und die
Auslegung von Regleralgorithmen wurde ein detailliertes 6
Freiheitsgrad = Simulationsmodell entwickelt und in
MATLAB/Simulink implementiert. Das Modell simuliert die
Bewegung des Flugkdrpers Uber die ganze Flugzeit ohne
das Fallschirmsystem. Dieses Modell wurde in den bereits
vorhandenen Simulationsrahmen des FSD eingegliedert.

Neben Modellen fir Umwelt und Kinematik ist besonders
die Subsystemmodellierung mit besonderem Augenmerk
auf die Bericksichtigung unsicherer Parameter durchge-
fuhrt worden. Fir die Modellierung der Systeme des Flug-
kérpers wurden alle zur Verfligung stehenden Informatio-
nen verwendet. Der Antrieb bertcksichtigt die vom Her-
steller gegebene durchschnittliche Schubkurve des Treib-
satzes (s. BILD 7). Die Aerodynamik wurde mit Missile
DATCOM generiert, welches ein géngiges Programm zur
Auslegung von Aerodynamik in der Industrie darstellt. Das
damit erstellte Modell wurde mit Daten vom Erstflug vali-
diert. Die Werte fur Gewicht und Tragheitsmomente wur-
den Uber CATIA, dem derzeit am meisten verwendeten
CAD Programm auf dem Markt, im Vorfeld simuliert und
Uber Vermessung des gefertigten Flugkorpers validiert.
Die Simulation beriicksichtigt die Verschiebung des
Schwerpunkts durch den Abbrand des Treibsatzes [5].

Ausgewahlte Parameter wurden als Normalverteilungen
angenommen und kdnnen vor Simulationsbeginn auf feste
oder zuféllige Weise von den Nominalwerten verschoben
werden. Dabei sind die Variationsbereiche Uber die Stan-
dardabweichung ¢ und den Mittelwert y der angenomme-
nen Verteilung einstellbar. Diese Funktion wurde bei spéa-
teren Monte Carlo Simulationen automatisiert verwendet
und simuliert bei Reglertests Modellierungsunsicherheiten.
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Es besteht zudem die Mdoglichkeit, die Modellzustédnde
einzeln auf einen Wert einzufrieren um, beispielsweise,
ohne neuen Modellierungsaufwand das Flugkdrperverhal-
ten auf das der Langsbewegung einzuschranken.

2.1. Gewicht, Schwerpunkt und Tragheitsmo-

mente

Neben den Kréaften haben Masse, Schwerpunktlage und
Tragheitsmomente entscheidenden Einfluss auf die Be-
wegung des Kdrpers. Um diese moglichst realistisch ab-
zubilden, wurde ein eigenes Subsystemmodell implemen-
tiert.

Die Abschatzung des Gewichts, des Schwerpunktes und
der Tragheitsmomente wurde mit Hilfe eines detaillierten
CATIA CAD Modells vorgenommen. Das CAD Modell
wurde bereits bei der Erstellung der Einzelteilplane fir die
Fertigung verwendet und enthélt daher exakte Abmessun-
gen und Materialeigenschaften des Flugk&rpers. Der Ab-
brand des Treibsatzes und die damit verbundene Ver-
schiebung des Schwerpunktes wurde als lineare Bewe-
gung zwischen den Extrempunkten approximiert und in
Look-Up Tables tGber die Abbrandzeit hinterlegt.

Neben zeitveranderlichen Werten fir Schwerpunktlage,
Gewicht und Tragheitsmoment der Standardkonfiguration
kann das Modell Einzelmassen berilcksichtigen. Diese
kénnen Uber ein Initialisierungsskript in Vektorform einge-
geben werden um das Modell schnell an Sonderkonfigura-
tionen anzupassen. Durch die Subsystemsteuerung
€Element Load Control KONNeN die einzelnen Elemente akti-
viert oder deaktiviert werden. Damit kdnnen bei Tests
Fehlerfadlle wie gebrochene Steuerflichen und andere
strukturelle Schéaden simuliert werden oder Zusatzkompo-
nenten, wie Payload, eingebunden werden.

Beispielhaft ist die Berechnung fur die x-Komponente der
Gesamt-Schwerpunktlage (1), das Gesamt-
Tragheitsmoment  (IR)gs  (2) und das Gesamt-
Deviationsmoment (Iij BB (3) gezeigt.

N . =
€Element Load Contror[diag XRGy, B'mk]

(1) (Xre)p =

Meotal

(USX)BB = é)Element Load Control *
[(diag(YRGk)B : (iRsk)B +

(2) diag(zRGk)B . (ZRGk)B) ~diag(my) + (I,’ka)BB]

R —_ 2
(Ixy)BB = €Element Load Control *

3) [(diag(yRGk)B . (fRGk)B) -diag(my) + (Iﬁyk)BB]

Dabei ist

Komponenten der Vektoren von
Referenzpunkt des Flugkérpers zu
Schwerpunkten der Einzelmassen k im
koérperfesten Koordinatensystem

XRGy» YRGy» ZRGy
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my Vektor mit Massen der k Einzelmassen
als Eintrage
(1R.) Tragheitsmomente der Einzelmassen k
k/BB

Deviationsmomente der

R
(Ika)BB
Einzelmassen k
€Element Load Control Steuervektor mit Eintragen [0,1] fur
Einzelmassen k

Die Werte fur Schwerpunktlage in x-, y- und z-Richtung
des korperfesten Koordinatensystems, Masse und Trag-
heits- sowie Deviationsmomente kénnen variiert werden.
Die dabei zugrunde gelegten Normalverteilungen werden
in TAB 3 beschrieben.

2.2. Aktuatorik

Die aerodynamischen Krafte und Momente sind in der
Luftfahrt, neben der Schubkraft, die wichtigsten Eingangs-
groRen um die Systembewegung zu beeinflussen. Der
Flugkoérper verfiigt deshalb Uber vier bewegliche Canards,
mit deren Hilfe durch Veranderung der Luftstromung zu-
satzliche Krafte und Momente induziert und die Lage und
Geschwindigkeit des Flugkdrpers gesteuert werden koén-
nen. Diese Bewegung der Canardflachen erfolgt Utber
elektrische Aktuatoren, deren spezifisches Ubertragungs-
verhalten damit direkten Einfluss auf die Steuerung hat.
Deshalb wurde dieses Subsystem detailliert beschrieben
und modelliert.

Die Aktuatorik des Flugkérpers wurde (ber das Ubertra-
gungsverhalten eines schwingungsfahigen PT, Gliedes
approximiert. Gleichung (4) zeigt die Ubertragungsfunktion

[6].

Kw?
G —
(4) G s2 4+ 2wo( - s + w?
Dabei ist
Wy Eigenfrequenz
4 Démpfung
K Verstarkung, (hier 1)

Dieses grundlegende Ubertragungsverhalten wurde, ent-
sprechend der Herstellerangaben und Messungen, mit
Begrenzungen in Position, Geschwindigkeit und Be-
schleunigung sowie Zeitverzégerungen und mechani-
schem Spiel erweitert. BILD 3 zeigt das erweiterte Aktua-
tormodell.

O¢ 2

BILD 3. PT, Ubertragungsfunktion mit Begrenzungen,
Zeitverzbgerungen und mechanischem Spiel

Die Parameter der Ubertragungsfunktion, Begrenzungen
und eingebauten Fehler kdnnen automatisiert veréndert
werden. AuBerdem kann die Eigendynamik des Aktuators
aktiviert und deaktiviert werden um den Detaillierungsgrad
je nach Anwendungsfall diskret einstellen zu kdnnen.

Es ist auBerdem mdglich einen plétzlichen Aktuatorausfall
zu simulieren und die Position der Steuerflaiche auf dem
aktuellen Wert einzufrieren.
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23.

Die eben modellierte Aktuatorposition kann bei einem
fehlerhaft gefertigten Flugkérper nicht direkt mit einem
Steuerflachenausschlag gleich gesetzt werden. Das Sub-
system fur die Umrechnung der Aktuatorpositionen in
einen Steuerflachenausschlag bericksichtigt mdgliche
Schragstellung der Canards und Finnen zur Rumpfachse
durch Fertigung und Montage. Es dient der Modellierung
von Parametervariationen und Fehlermodellen in der
Berechnung aerodynamischer Krafte und Momente.

Steuerflachen

2.4. Aerodynamik

Die aerodynamischen Kréafte und Momente sind neben der
Schubkraft und der Gravitationskraft der dritte groRe Ur-
sprung von Beschleunigungen des Korpers. Wéahrend der
Flugkdrper durch seine Form bereits aerodynamische
Eigenschaften aufweist, kbnnen diese zu einem gewissen
Teil durch gezielte Verdnderung der Geometrie Uber
Steuerflachenausschlage beeinflusst werden. Diese Aus-
schldge veradndern die Luftstromung um den Kérper und
induzieren Krafte und Momente, Uber die die Bewegung
des Flugkoérpers gesteuert werden kann.

Das Subsystem fir die Berechnung der aerodynamischen
Krafte und Momente ist eine auf Look-up Tables basie-
rende Implementierung. Die entsprechenden Koeffizien-
ten- und Derivativtabellen wurden mit Hilfe von Missile
DATCOM und einer eigens dafiir entwickelten Schnittstel-
le mit MATLAB erstellt [7]-[11].

Die Koeffizienten sind approximiert tiber die lineare Uber-
lagerung eines Referenzzustandes mit den isolierten Ein-
flissen der Ho6he, des Base Drags, der Ausschlage der
einzelnen Fin- und Canardflachen sowie der Nick-, Gier-
und Rollrate. Als Referenzzustand wird ein Flugzustand
ohne Fin- bzw. Canardausschlag oder Drehraten auf Mee-
reshéhe definiert. Die Tabellen sind Uber ein Gitter aus
Mach, a (aerodynamischer Anstellwinkel) und 8 (aerody-
namischer Schiebewinkel) aufgebaut. Im Falle von Héhe
und Canard- bzw. Finausschldgen kommt eine weitere
Dimension in der Tabelle hinzu.

TAB 2 zeigt eine Aufstellung der bertcksichtigten Parame-
ter der aerodynamischen Koeffizienten. Im Fall von Cx
wird noch zuséatzlich der Base Drag berucksichtigt.

Mach [-] 0

o [deg]

BILD 4. 3D Darstellung von Cz bei =0 [°]

BILD 4 zeigt exemplarisch die hinterlegten Tabellenwerte
fur den Basiskoeffizienten fiir Cz, Czo, bei f =0 [°].
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Parameter Einheit
Anstellwinkel (a) [rad]
Schiebewinkel (B) [rad]
Machzahl (Ma) [
Hohe [m]
Winkel von Canard 1 (6Canard¢) | [rad]
Winkel von Canard 2 (6Canardy) [rad]
Winkel von Canard 3 (6Canards) [rad]
Winkel von Canard 4 (6Canards) [rad]
Winkel von Fin 1 (8Fin+) [rad]
Winkel von Fin 2 (8Finy) [rad]
Winkel von Fin 3 (8Fin3) [rad]
Winkel von Fin 4 (8Fins) [rad]
Rollrate (p) [rad/s]
Nickrate (q) [rad/s]
Gierrate (r) [rad/s]
TAB 2. Bertcksichtige EinflussgréRen in der Aerodyna-

mik
Formel (5) gibt die Berechnung des Koeffizienten Cx total

an. Dieser Koeffizient berilicksichtigt als einziger den Ein-
fluss des Base Drags.

Cxtotar = CX,O(Ma; a,B) + Cx base (Ma, a,B) +
Cx aitituaze Ma, a, B, h) +
4

Z CX,Canardi(Ma; a, B, 6Canard;) +
(®) s
Z Cx rin,(Ma, a, B, 6Fin;)
i=1

Die Formeln (6) zeigt die Berechnung der Koeffizienten
Cmtotal UNd Chiotal. Dieser Koeffizient haben ein zusatzli-
ches Derivativ bezuglich a.
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Cm,total = Cm,o Ma, «a, ,B) +

plref,lat
Cm,p(Ma, a,,B) . T

_—
14

qlref,long
2V,

—
q
alref,long
rlref,long
2V,

CmgMa,a,B) - +

CmaMa,a,B) -

Cm,r (Ma, a, ﬁ) '

po
Crnaltitude (Ma,a,8,h) +
4

Z Cm,Canardi(Ma, a,B,6Canard;) +

i=1

4
Z Cmrin,(Ma, a, B, Fin;)
i=1

Durch die Unterstlitzung des Lehrstuhl fir Aerodynamik
der TU Munchen konnten in Windkanalversuchen am
Originalflugkdrper Vergleichswerte zu den approximierten
Werten von Missile DATCOM gemessen werden.

Cm x-Anordnung
kN . . .

aipha

BILD 5. Vergleich C,, Missile DATCOM (rote Linie) und
Windkanaldaten (blaue Punkte) bei h = 500 [m]
und Ma = 0,17 [-]

Cx i-Anardnung

Cx,

alpha

BILD 6. Vergleich Cx Missile DATCOM (rote Linie) und
Windkanaldaten (blaue Punkte) bei h = 500 [m]
und Ma = 0,17 [-]
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BILD 5 zeigt den Koeffizienten C,, im Vergleich mit den
Abschatzungen durch Missile DATCOM bei Messbedin-
gungen. Dabei ist eine gute Ubereinstimmung zu erken-
nen. Da die Abweichungen im Bereich der Messungenau-
igkeiten liegen wurde keine Anpassungen der Wertetabel-
len vorgenommen.

Dagegen zeigen die Vergleichswerte fir Cx in BILD 6
starke Abweichungen. Wahrend die Absolutwerte in einem
Anstellwinkelbereich von +10 [°] akzeptabel genau appro-
ximiert wurden zeigt der Trend deutliche Abweichungen
auf. Dieser ergibt, gerade bei hohen Anstellwinkeln, hohe
Fehler. In momentan durchgefiihrten Arbeiten wird daher
ein verbesserter Datensatz erstellt, der den im Windkanal-
versuch beobachteten Trend bericksichtigt. Da aber flr
die Sicherheitsabschatzungen nur ein kleiner Anstellwin-
kelbereich entscheidend ist, wurde fur die folgenden Simu-
lationsergebnisse der urspriingliche Missile DATCOM
Datensatz verwendet.

2.5. Antrieb

Der Antrieb erzeugt neben Schwerkraft und Aerodynamik
die grofite Kraft auf den Flugkorper. Gerade bei Flugbe-
ginn dominiert die Schubkraft und beschleunigt den Flug-
koérper innerhalb weniger Sekunden auf bis zu 200 [m/s].

Die Kraft des Treibsatzes wurde entsprechend der vom
Hersteller vermessenen Kennlinie in BILD 7 als Look-Up
Table Uber die Abbrandzeit hinterlegt. Die Kraft wird direkt
in x-Richtung eines Antriebs-Koordinatensystems T und
an einen Schubpunkt T angreifend angesetzt.

Der Abgasstrahl kann durch Fertigungs- oder Einbaufehler
zur x-Achse des korperfesten Koordinatensystems ver-
dreht sein. Die beiden Winkel ¢ und k sind in BILD 8
schematisch dargestellt.

Die Transformationsmatrix Mgt stellt die Transformation
vom Antriebs-Koordinatensystem T ins koérperfeste Sys-
tem B dar. Formel (7) zeigt die Berechnung der Schub-
kraft.

ET
(7) (ﬁT)B =MBT'(0)
0/

Die Schubkraft bezieht sich auf den Schubpunkt T und
muss auf den Referenzpunkt transformiert werden. Die
Kraft bleibt dabei, wie in Gleichung (8), gleich da keine
Koordinatensystemdrehung vollzogen wurde.

@8 (FR), = (F7),

Um die Verschiebung zu kompensieren muss das Moment
wie in Gleichung (9) berechnet werden.

@) (M%), = G x (FT), = —(F7), x G*")g
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Schub [N]
-
3

w
o
=1

2 I T N S T S S
005 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Teit [s]

BILD 7. Schubkurve Treibsatz

BILD 8. Schragstellung Schubrichtung zu Rumpfachse

Eine Schaltlogik wurde mit eingefligt um die Ziindung des
Treibsatzes von auRerhalb des Modells zu ermdglichen.
AuBerdem wird damit sichergestellt, dass nach einmali-
gem Abbrand keine neue Zindung erfolgen kann solange
das Modell nicht Gber einen ,reset® Kanal zurlickgesetzt
wird.

3. SICHERHEITSANALYSE

Das in den vorangegangenen Abschnitten beschriebene
Simulationsmodell wurde im Folgenden fir die Bestim-
mung maximaler und erwarteter Leistungsdaten des Flug-
kérpers beim Flugbetrieb verwendet.

In Monte Carlo Simulationen wurden die Parameter in
TAB 3 in den angegebenen Bereichen uber Gaul3-
Verteilungen variiert. Die angegebenen Werte gegen den
Bereich von 30 um den Erwartungswert und damit den
Bereich an, in dem statistisch 99,73 % der Stichproben
liegen werden.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

Name Min Max

Windgeschwindigkeit in xo Richtung -20 20
[m/s]

Windgeschwindigkeit in yo Richtung -20 20
[m/s]

Windgeschwindigkeit in zo Richtung -10 10
[m/s]

Schwerpunktlage in xg -0,04 0,04
Richtung [m] (ausgehend von abge-

schatzten Lage)

Schwerpunktlage in yg -0,005 0,005
Richtung [m] (ausgehend von abge-

schétzten Lage)

Schwerpunktlage in zg -0,005 0,005
Richtung [m] (ausgehend von abge-

schatzten Lage)

Tragheitsmoment Iy, im 95% 105%
koérperfesten System (angegeben in
Relation zum abgeschétzten Trag-

heitsmoment)

Tragheitsmoment lyy im 95% 105%
korperfesten System (angegeben in
Relation zum abgeschéatzten Trag-

heitsmoment)

Tragheitsmoment I, im 95% 105%
korperfesten System (angegeben in
Relation zum abgeschétzten Trag-

heitsmoment)

Deviationsmoment I, im kdérperfesten | 95% 105%
System (angegeben in Relation zum

abgeschétzten Deviationsmoment)

Deviationsmoment Iy, im kérperfesten | 95% 105%
System (angegeben in Relation zum

abgeschétzten Deviationsmoment)

Deviationsmoment |y, im kérperfesten | 95% 105%
System (angegeben in Relation zum

abgeschétzten Deviationsmoment)

Masse (angegeben in Relation zur 95% 105%

abgeschatzten Masse)

K (kappa), Winkel des Schubvektors -2° 2°
um zg Achse

o (sigma), Winkel des Schubvektors -2° 2°
um yg Achse

Schubkurve (in Relation zum Nomi- 90% 110%

nalschub)

Aerodynamische Kréfte (in Relation 90% 110%

zu den Nominalkraften)

TAB 3. Angenommene Variationsbereiche fir Modellpa-
rameter

Fur die Erstellung des Simulationsmodells und die folgen-
den Analyseschritte wurden zudem folgende Annahmen
getroffen:

»  Der Flugkérper ist unbeschadigt.
Das strukturelle Versagen einer der Steuerflachen
oder des Rumpfs fihrt zu einem unvorhersehbaren
Flugverhalten. Aufgrund des héheren Widerstands im
Falle von Schadigungen resultiert eine geringere Ge-
samtreichweite. Deshalb wird fiir die Abschatzung der
maximalen Reichweite und H&he nur der unbescha-
digte Flugkdrper betrachtet, da dies einer konservati-
ven Betrachtung entspricht.

 Die implementierten Modellparameter unterliegen
gewissen Unsicherheiten, die zuvor abgeschéatzt und
angenommen werden missen. Die abgeschétzten
Werte werden im Folgenden als ideale Parameter be-
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zeichnet. TAB 3 gibt die Parameter und die ange-
nommen Grenzen der Unsicherheiten an.

+ Das Bergungssystem ist nicht beriicksichtigt.

Das Gefahrenpotential des ungebremst aufschlagen-
den Flugkérpers ist weitaus grofer als beim verlang-
samten Flug am Fallschirm. Die im Weiteren errech-
nete maximale Reichweite ist daher fir den unbe-
schéadigten und nicht getrennten Flugkdrper zu sehen.
Bei der Fallschirmbergung ist ein groferer Windab-
trieb moglich.

+  Die Simulationen erfolgen mit fixierten Steuerflachen.
Ein gesteuerter bzw. geregelter Flug hatte aufgrund
héherer Energiedissipation durch Steuerausschlage
eine geringere maximale Reichweite und Hbhe zur
Folge. Durch diese Einschrankung sind die gewonne-
nen Ergebnisse aulerdem unabhangig von den spa-
ter verwendeten Regleralgorithmen.

3.1.

Der FSD hat sich Rahmenbedingungen vorgegeben, unter
denen der nominale Testbetrieb stattfinden soll. Diese
Bedingungen sind:

Analyse des geplanten Testbetriebs

Maximal 20 [m/s] Gegenwind

Maximal 5 [m/s] Rickenwind

Maximal 20 [m/s] Seitenwind

Start-Azimut kann bis auf +/- 20 [°] genau vorge-
geben werden

. Geplante Nicklage beim Start ist 70 [°]

Nicklage beim Start kann bis auf +/- 20 [°] genau
vorgegeben werden

Mit diesen Rahmenwerten wurden Monte Carlo Simulatio-
nen durchgefiihrt. Die Parameter, die in dieser Aufstellung
nicht aufgeftihrt sind, wurden entsprechend TAB 3 Uber
Zufallsgeneratoren variiert. Azimut und Nicklage wurden
ebenfalls zu jedem Simulationsstart Gber Zufallsgenerato-
ren entsprechend einer Gaul¥’'schen Normalverteilung
variiert. Die Simulationen gehen von einem geplanten
Start-Azimut von 0 [°] aus, also ein Start in Richtung Nor-
den.

Héhe tiber Grund [m]

3000 2000

BILD 9. Exemplarische Trajektorien fiir die
Testbedingungen

BILD 9 zeigt einige der errechneten Trajektorien in dreidi-
mensionaler Darstellung. Auf der x- und y-Achse sind Ost-
und Nordrichtung, auf der z-Achse die Héhe Uber Grund
angegeben. Der Ursprung des Koordinatensystems befin-
det sich beim Startpunkt.
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BILD 10. Aufschlagpunkte fiir die Stichprobenmenge zum
geplanten Testbetrieb

In BILD 10 sind die Aufschlagpunkte der Stichprobenmen-
ge relativ zum Startpunkt zu sehen. Die x- und y-Achse
weisen nach Osten und Norden. Jedes Kreuz gibt einen
Aufschlagpunkt an.

Wahrend bei diskreten Zufallsvariablen direkt Wahrschein-
lichkeiten flr die einzelnen Ereignisse angegeben werden
kénnen, muss bei kontinuierlichen Zufallsvariablen auf
Verteilungsdichtefunktionen ausgewichen werden. Bei
Stichprobenmengen spricht man dabei von Haufungsdich-
te, bei theoretischen Verteilungen von Wahrscheinlich-
keitsdichte bzw. Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion. Durch
Integration dieser Funktion Uber einen bestimmten Bereich
kann die Wahrscheinlichkeit errechnet werden, mit der die
Zufallsvariable einen Wert innerhalb dieses Intervalls
annimmt. Die gesamte Fléche unter der Funktion hat
damit immer den Wert 1.
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BILD 11. 2D Haufungsdichte der Aufschlagpunkte

Die aus den Aufschlagpunkten errechnete Haufungsdichte
ist in BILD 11 dargestellt. Die x- und y-Achse zeigen Ent-
fernungsangaben relativ zum Startpunkt in Ost- und Nord-
richtung, die farbigen Linien stellen Héhenlinien der Dich-
tefunktion dar. Die roten Bereiche geben Gebiete hoher
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Dichte an Aufschlagpunkten an, die blauen Bereiche sol-
che mit niedriger Punktdichte.

In spateren Vergleichen zwischen Versuchsgeldnde und
den identifizierten Anforderungen wird diese Haufungs-
dichte mit dem Kartenmaterial der untersuchten Gebiete
verglichen.

3.2.

Zur Abschatzung der maximalen Reichweite wurden im
ersten Schritt Gber den gesamten Nicklage-Bereich Simu-
lationen ohne  Parametervariationen  durchgefihrt.
Dadurch soll die gréRte Reichweite im Idealfall, also mit
den abgeschatzten Parameterwerten ohne zufallsgene-
rierte Veranderungen, ermittelt werden.

Analyse der maximalen Reichweite

1800

1600

1400

1200

1000

800

Héhe tber Grund [m]

600

400

200

|

1 1
0 500 1000 1500 2000 2500
Reichweite [m]

BILD 12. Trajektorien im Nominalfall

BILD 12 zeigt exemplarisch die Trajektorien fir die drei
Nicklagen © = 30 [°], © = 48 [°] und © = 85 [°]. Die x- bzw.
y-Achse geben die Reichweite bzw. die H6he Uber Grund
relativ zum Startpunkt in [m] an.
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BILD 13. 2D Darstellung der Aufschlagpunkte

Die Berechnungen ergaben eine grofte Reichweite fur
eine Nicklage beim Start von 48 [°] (s. rote Linie in BILD
12). Dies stellt somit den unglnstigsten Abschusswinkel
dar. Ausgehend von diesem schlechtesten Fall und kon-
stantem Start-Azimut wurden im zweiten Schritt Monte
Carlo Simulationen durchgefiihrt, in denen die in TAB 3



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

angegebenen Parameter variieren.

Die entsprechenden Aufschlagpunkte des Flugkorpers
sind in BILD 13 gezeigt. Der rote Kreis gibt die grofite
errechnete Reichweite der Stichprobenmenge an. Es ist
ersichtlich, dass bei einem konstanten Start-Azimut die
mdglichen Auftreffpunkte nicht beliebig variieren, sondern
ebenfalls stark mit der Startrichtung zusammenhangen.

x10°

Haufungsdichte
Wahrscheinlichkeitsdichte

0.8+ B

0.6 B

04} 1

Héaufungs- bzw. Wahrscheinlichkeitsdichte
L

0.2r B

i
:T_I
u

500 1000 1500 2000 2500 3000
Reichweite [m]

BILD 14. Haufungsdichte und angepasste
Wahrscheinlichkeitsdichte fiir maximale
Reichweite

BILD 14 zeigt die Haufungsdichte der Stichprobenmenge
iber der Reichweite in [m] als blaue Balken. Uberlagert
dazu ist als rote Linie die Wahrscheinlichkeitsdichte einer
Extremwertverteilung dargestellt, die an die Haufungsdich-
te angepasst wurde. Die grofite Wahrscheinlichkeits- und
Haufungsdichte tritt bei etwa 2500 [m] auf.

kumulative Haufungsverteilung
kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung 7

0.9r

0.8+

0.7

0.6
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0.4r

0.3

0.2+

0.1+

kumulative Haufungs- bzw. Wahrscheinlichkeitsverteilung

o
|

L . . I
500 1000 1500 2000 2500 3000

Reichweite [m]

BILD 15. Vergleich der kumulativen Haufungsverteilung
und der angepassten kumulativen
Extremwertverteilung fiir maximale Reichweite

Durch Integration von Wahrscheinlichkeits- und H&u-
fungsdichte wurden die kumulative Wahrscheinlichkeits-
bzw. Haufungsverteilung errechnet und in BILD 15 als rote
bzw. blaue Linie dargestellt. Bei der Anpassung der Ext-
remwertverteilung wurde darauf geachtet, dass die Uber-
einstimmung der kumulativen Wahrscheinlichkeits- und
Haufungsverteilung im Bereich grolRer Reichweiten maxi-
mal ist.

Fir die so gefundene Verteilungsfunktion konnten nun
stochastische Berechnungen angestellt werden. Daraus

334

ergab sich, dass ein Bereich mit 3000 [m] Radius 99,9%
der mdglichen Aufschlagpunkte enthalt.

3.3.

Analog zur Reichweitenabschatzung wurde fir die Ermitt-
lung der Maximalhéhe die Nicklage © = 90 [°] als Aus-
gangspunkt gewahlt und mit Parametervariationen Trajek-
torien bis zum Gipfelpunkt simuliert.

Analyse der maximalen Flughdhe

x10°

Haufungsdichte M
Wahrscheinlichkeitsdichte

Héaufungs- bzw. Wahrscheinlichkeitsdichte

800 900 1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800
Gipfelhshe [m]

BILD 16. Haufungsdichte und angepasste
Wahrscheinlichkeitsdichte fiir maximale
Flughdhe

BILD 16 zeigt die Haufungsdichte der Stichprobenmenge
Uber der Gipfelhéhe in [m] als blaue Balken. Uberlagert
dazu ist als rote Linie die Wahrscheinlichkeitsdichte einer
Normalverteilung dargestellt, die an die Haufungsdichte
angepasst wurde.

Die angepasste Normalverteilung hat einen Mittelwert p
von 1674 [m] und eine Standardabweichung o von 57 [m].

kumulative Haufungsdichte
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BILD 17. Vergleich der kumulativen Haufungsverteilung
und der angepassten kumulativen
Extremwertverteilung fiir maximale Flughéhe

Durch Integration von Wahrscheinlichkeits- und H&u-
fungsdichte wurden die kumulative Wahrscheinlichkeits-
bzw. Haufungsverteilung errechnet und in BILD 17 als rote
bzw. blaue Linie dargestellt. Die beiden Verteilungen
stimmen besonders im Bereich hoher Gipfelhéhen und
Wahrscheinlichkeiten sehr gut Gberein.
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Entsprechend der Eigenschaften einer Normalverteilung
liegen damit 99,73 % aller erreichbaren Messwerte in
einem Bereich von 0 [m] bis 1845 [m]. Letzterer Wert wird
wie folgt berechnet.

(10) u+ 30 = 1845 [m]

Bei einer konservativen Abschatzung wird also eine Flug-
verbotszone vom Bodenniveau bis 1900 [m] tber Grund
bendtigt.

4. BEWERTUNG VON VERSUCHSGEBIETEN

Die errechneten Leistungen des Flugkérpers und die sich
damit ergebende Forderung nach einer bestehenden
Flugverbotszone legen die Nutzung eines Truppen-
Ubungsplatzes nahe. Deshalb wurden vom FSD gezielt
Liegenschaften des Bundes auf ihre Verwendbarkeit ge-
pruft.

BILD 18 zeigt eine Karte eines méglichen Versuchsgeléan-
des mit der Uberlagerten Landezone aus den Simulatio-
nen. Der rote Kreis gibt die in Abschnitt 3.3 errechnete
Maximalreichweite an. Die farbigen Flachen zeigen die
Dichteverteilung fur einen realistischen Testbetrieb (s.
Abschnitt 3.1).

NS\
1000 2000 3000

-3000 -2000 -1000 O

BILD 18. Darstellung des Sicherheitsradius Uber
Kartenmaterial einer Liegenschaft mit Angaben
in [m]

5. ZUSAMMENFASSUNG

In dieser Arbeit wurde ein hochgradig realistisches Simu-
lationsmodell erstellt, das besonderes Augenmerk auf die
Modellierung von Unsicherheiten und Parameterschwan-
kungen legt. FUr die einzelnen Parameter wurden geeig-
nete Verteilungen und Wertebereiche angenommen und in
Monte Carlo Simulationen variiert. Mit Hilfe dieses Model-
les wurden konservative Leistungswerte fir Reichweite
und Flughdhe des Experimentalflugkérpers xM1 errechnet
und fur die Bewertung einer Liegenschaft als mdgliches
Versuchsgelénde genutzt.
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