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Kurzfassung

In der vorliegenden Arbeit wird das multidisziplindre Analysewerkzeug RTSOPT fiir die
simultane Flug- und Systemoptimierung wiederverwendbarer Trigersystemkonzepte sowohl
verfahrenstechnisch als auch softwaretechnisch grundlegend iiberarbeitet, aktualisiert und ver-
bessert. Dabei werden das Grundkonzept der Vorgehensweise, die Modellannahmen und die
Systemdynamik der Flugsimulation beibehalten. Die erreichte Flexibilitdat und die Leistungs-
steigerung werden durch typische Anwendungen des Programmpakets demonstriert. Gegens-
tand dieser Systemanalysen ist der derzeit aktuelle, teilweise wiederverwendbare Raumtrans-
porter Hopper, ein Leitkonzept des nationalen Technologieprogramms ASTRA.

Die verfahrenstechnische Verbesserung wird durch die Einbindung des zur Zeit leistungsfi-
higsten Optimierungslosers Sparse Optimal Control Software (SOCS) in RTSOPT erreicht.
Durch grundlegende Modifikationen des Programmcodes und die angepasste Problemformu-
lierung wird die Leistungsfihigkeit des Losers voll ausgeschopft, was sich in einer signifikan-
ten Beschleunigung der Konvergenz im Vergleich zu fritheren Versionen widerspiegelt. Dar-
tiber hinaus wird auch die Vorbereitungszeit fiir eine Optimierungsberechnung drastisch ver-
kiirzt. Dies wird dadurch erreicht, dass die Startlosung fiir das Optimierungsproblem, die bis-
her durch zahlreiche Simulationsldufe und Sensitivititsstudien erstellt werden musste, in der
aktuellen Version durch Verwendung von SOCS auf der Grundlage der linearen Interpolation
der geschitzten Randwerte generiert wird.

Das Modul fiir die Fahrzeug-Massenanalyse wird ebenfalls aktualisiert. Dazu werden zahlrei-
che Daten aktueller Trigersubsysteme und die Ergebnisse aus der umfangreichen europdischen
Studie FESTIP in die Massen-Datenbasis iibernommen.

Die softwaretechnische Verbesserung wird durch den neuen Programmsystementwurf nach
Prinzipien des Software-Engineering realisiert. Das neue Konzept beriicksichtigt die Rahmen-
bedingungen des Einsatzumfelds und moderne verfiigbare Software-Technologien. Die Haupt-
qualitdtsmerkmale unter diesen Gesichtspunkten sind die Plattformunabhéngigkeit, das objekt-
orientierte Entwurf mit verbesserter Erweiterbarkeit und Wartbarkeit, sowie die Flexibilitit des
Werkzeugs und die fahrzeug- und missionsspezifische Programm-Modifikationen minimiert.
Die Vielseitigkeit des Programmpakets wird zuletzt durch neue Virtuelle-Realitit-
Visualisierungsmodule fiir zwei- bzw. dreidimensionale Diagramme und rdaumliche interaktive
Animationen erweitert.



Summary

This thesis presents a multidisciplinary analysis tool RTSOPT for the simultaneous trajectory
and system optimization of reusable launch vehicles. This software package has been devel-
oped at the Space Systems Institute, University of Stuttgart over 20 years. In this work the tool
has been revised fundamentally, updated and improved both from the algorithmic and software
point of view while maintaining the principal methodology, model assumptions and the system
dynamics for the flight simulation. The flexibility and performance increase achieved is dem-
onstrated by using this software package to perform system analyses of the partly-reusable
launch vehicle Hopper — the central concept of the national technology program ASTRA.
Hopper consists of a reusable, unmanned, and winged main stage and an expendable upper
stage. The main stage is powered by three cryogenic Vulcain 3 engines — a future version of
the Ariane 5 main engine. The upper stage is powered by a cryogenic Vinci engine.

The algorithmic improvement is realized by integration of the presently most advanced optimi-
zation algorithm Sparse Optimal Control Software (SOCS) in RTSOPT. By performing fun-
damental modifications to the program code and the chosen method of problem formulation
and implementation, the solver's performance capability was utilized to a maximum degree
resulting in a significant convergence speed-up compared to previous RTSOPT-versions. Fur-
thermore the preparation time for an optimization computation has been reduced drastically.
This is due to the fact that in the past an initial solution for the optimization problem had to be
produced by carrying out numerous simulations and sensitivity studies, whereas with the new
version, SOCS is used to generate the initial solution from linear functions interpolating the
boundary values estimated by the user. With this solver also a much weaker dependence of the
convergence time has been achieved, making it possible to solve typical multidisciplinary mis-
sion and system analysis problems with a higher time resolution and with much more optimi-
zation parameters without significant convergence rate penalties. This higher performance ca-
pacity of RTSOPT can be used in future to challenge more complicated multidisciplinary op-
timization problems. For example Finite Element Methods for improved vehicle mass analysis
and Computation Fluid Dynamics for the aerodynamics analysis can be incorporated in the
numerical optimization.

The mass analysis module was also updated. For this purpose numerous data from current
launch vehicle subsystems and the results of the detailed European study FESTIP have been
included in the mass database. In the application several launch vehicle mass analyses have
been carried out to assess the effects of the latest available data. With the updated launch vehi-
cle mass model it was possible to review earlier mass estimations and to derive conclusions
concerning the technological developments forecast in the past and the technological state to-
day.

The software improvements are achieved by the new program system design based on software
engineering principles. The new concept incorporates the application environment and the
available modern software technologies. The main quality parameters in this respect are the
platform-independency, the object-oriented design with improved extensibility and the flexibil-
ity of the tool which minimizes the need for vehicle- and mission-specific program modifica-
tions.



Finally, the versatility of the software package is extended by new Virtual Reality visualization
modules for two- and three-dimensional diagrams and three-dimensional interactive anima-
tions. For this purpose the Virtual Reality Modeling Language, which is an ISO standard has
been used.
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1 Einleitung

1 Einleitung

Der kommerzielle Satellitentransportmarkt ist ein starker Antrieb fiir die aktuellen Trigerent-
wicklungen. Der Konkurrenzkampf um gréere Anteile an diesem Markt wird durch die Betei-
ligung von mehr Nationen mit mehreren Trigersystemen hirter. Dies treibt sowohl die Weiter-
entwicklung existierender Systeme als auch die Entwicklung neuer Trigerraketen an. Parallel
dazu ist eine Sittigung bzw. sogar eine sinkende Tendenz des Triagermarktes zu beobachten.

Um die Konkurrenzfihigkeit auf dem derzeitigen Raumtransportmarkt zu wahren und den Er-
halt und Zuwachs des Marktes zu gewihrleisten, wird von allen Nationen, die Trigersysteme
vermarkten, ein Ziel verfolgt: Reduktion der spezifischen Transportkosten. Kurzfristig werden
existierende Trigersysteme weiter entwickelt, um die Nutzlastkapazitit und die Zuverlissig-
keit zu erhdhen. Jedoch wird eine Kostenreduktion von 50% und mehr nur durch wiederver-
wendbare Systeme erwartet. Mittelfristig werden weltweit teilweise wiederverwendbare Kon-
zepte wie z.B. wiederverwendbare Feststoffbooster untersucht. Langfristig miissen jedoch voll-
standig neue, voll wiederverwendbare Trigersysteme entwickelt werden.

Der kostspieligen Entwicklung eines wiederverwendbaren Trigersystems miissen Konzeptstu-
dien und Sensitivitdtsanalysen vorangehen, um die Entwicklungsrisiken zu mindern. In solchen
umfangreichen Studien werden verschiedene Trigerkonfigurationen und -konzepte unter Be-
riicksichtigung der aktuellen Technologien und Technologietrends untersucht. Das Ziel dieser
Studien ist es, Triagerkonzepte fiir die Zukunft zu identifizieren, mit denen die spezifischen
Transportkosten wesentlich gesenkt und ein dem zukiinftigen Bedarf entsprechender, zuverlas-
siger und sicherer Zugang zum Weltraum mit hoher Verfiigbarkeit ermdglicht werden kann.
Sehr wichtige Werkzeuge fiir solche Projekte stellen hierbei die Analyse-, Simulations- und
Optimierungswerkzeuge dar. Daher sind die Verbesserung und die stetige Aktualisierung die-
ser Programmsysteme fiir die Untersuchung und den Vergleich verschiedener Triagerkonzepte
und die darauf basierende Auswahl eines Leitsystems mit anschlieBender Detaillierung von
zentraler Bedeutung.

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wird das am Institut fiir Raumfahrtsysteme (IRS) der Uni-
versitdt Stuttgart entwickelte Softwarepaket RTSOPT (Raumtransportsystem-Optimierung) fiir
die multidisziplindre Optimierung wiederverwendbarer Raumtransporter weiter entwickelt,
verbessert und beispielhaft fiir die Untersuchung des Trigerkonzepts Hopper eingesetzt. Letz-
teres stellt ein Leitkonzept des nationalen Technologieprogramms TETRA (Technologien fiir
zukiinftige Raumtransportsysteme) dar.

1.1 Der kommerzielle Raumtransportmarkt

Der kommerzielle Transport von Satelliten zu erdnahen und geostationdren Umlaufbahnen
stellt mit seinem derzeitigen Wert von etwa 1,6 Milliarden US$ (Durchschnitt der Jahre 1995-
2004) ein grofles internationales Geschiftsfeld dar [3], [4]. Tragerbetreiber aus verschiedenen
Liandern kdmpfen um groBere Marktanteile. Wihrend der europdische Trigerbetreiber Aria-
nespace in den Jahren 1995 bis 2000 einen Marktanteil von 57% erringen konnte, ist dieser
Anteil in den letzten Jahren bis 2003 auf ca. 45% zuriickgegangen. Abbildung 1.1 zeigt den
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1 Einleitung

Verlauf des kommerziellen Raumtransportmarktes und des europidischen Anteils an diesem
Markt. Weitere Darstellungen des kommerziellen Raumtransportmarktes sind in Anhang A

gegeben.
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Abbildung 1.1: Weltweite und europiische Einnahmen aus dem Satellitentransport [3], [4].

Die Grafik zeigt einen stetigen Zuwachs bis 2000, einen starken Riickgang danach und eine
sinkende Tendenz nach 2002. In den Jahren 1998 — 2000 wurden wegen des Aufbaus von Sa-
tellitennetzen Rekord-Startzahlen erreicht. Wie aus dem Diagramm ersichtlich, sank der Wert
des Raumtransportmarktes jedoch schlie8lich von 2,7 Milliarden US$ in 2000 auf 1,0 in 2004.
In diesem Zeitraum ging der europdische Anteil, trotz des Riickgangs des Gesamtmarktes von
nur 12%, von 1,5 Milliarden US$ auf 0,5 zuriick. In 2004 ging dieser Anteil durch die Proble-
me mit der neuen Ariane-5-Trigerversion sogar auf 140 Millionen US$ (14%) zuriick, zeigt
aber in 2005 wieder eine aufsteigende Tendenz.

Die Nutzlastkapazititen der Tragerraketen miissen stindig an die Nutzlastmassen angepasst
werden, um Thre Konkurrenzfihigkeit zu wahren. Die folgende Abbildung 1.2 illustriert die
Entwicklung der Satellitenmassen seit 1993 und die Prognose bis 2013. Die Prognose basiert
zum Teil auf Auftragsdaten, die internationale Trigeranbieter zur Verfiigung gestellt haben.
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Abbildung 1.2: Entwicklung der Satellitenmassen [5].
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1 Einleitung

Das Bild zeigt eindeutig, dass die Anzahl der schwereren Satelliten auf Kosten der kleineren
anwdéchst. Die hohe Anzahl von Satelliten in der Gewichtsklasse 2-4 t kam durch den Start
mehrerer Satellitenkonstellationen zustande. Der Bedarf an kleineren Satelliten bis 4 t bleibt
auf einem ungefihr konstanten Wert, wihrend der Bedarf an groBeren Satelliten mit bis zu
5,5 t wichst und sogar Schwerlasten mit iiber 5,5 t Gewicht hinzukommen. Im Anhang A.3
wird zudem gezeigt, dass die durchschnittliche Masse aller gestarteten Satelliten seit 10 Jahren
stetig steigt. Diese Entwicklungen bedeuten, dass jede Trigerrakete, deren Nutzlastkapazitit
nicht weiter ausgebaut wird, einige Jahre spéter nicht mehr in der Lage sein wird, zwei grofere
Satelliten gleichzeitig zu starten. Aus diesem Grund war die Entwicklung des Ariane-4-
Nachfolgers Ariane-5 sehr wichtig und die Weiterentwicklung der Ariane-5 mit einer zukiinf-
tigen Nutzlastkapazitit groBer als 10 t hat die hochste Prioritit, um die Konkurrenzfihigkeit
Europas auf dem kommerziellen Raumtransportmarkt zu sichern.

Wie die Trigerentwicklung infolge dieser Markttendenzen verlduft verdeutlicht die folgende
Abbildung 1.3. Um einen direkten Vergleich dieser Triger zu ermoglichen, sind hier die ge-
schitzten Startkosten pro kg Nutzlast in die geostationdre Transferbahn fiir die derzeit wich-
tigsten Triagersysteme dargestellt. Eine vergleichende Darstellung dieser Triger ist in Anhang
A.2 gegeben.
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Abbildung 1.3: GTO-Nutzlastkapazititen und Transportkosten [64].

Die Abbildung ldsst einen deutlichen Entwicklungstrend in Richtung héhere Nutzlastkapazité-
ten und niedrigere Transportkosten erkennen. Die gestrichelte Kurve stellt den allgemeinen
Trend dar. Die niedrigsten Transportkosten werden mit dem russischen Proton und dem chine-
sischen Long March 3B erzielt. In dieser Preisklasse liegen auch die groBen amerikanischen
Triger Atlas-5 und Delta-4-Heavy, iiber deren Startkosten jedoch keine zuverldssigen Daten
verfiigbar sind, bzw. nur die von der Herstellerfirma erwarteten Preise bekannt sind. Die japa-
nische H2 liegt mit 43000 $/kg auBerhalb der Grafik und die anvisierten Transportkosten von
ca. 13000 $/kg mit der groBeren Version der H2A scheinen optimistisch.
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1 Einleitung

Die fiir Doppelstarts von Satelliten konzipierte europdische Trigerrakete Ariane-5 scheint dem
weltweiten Trend nicht zu folgen, jedoch miissen hier die Entwicklungskosten und die An-
fangsschwierigkeiten der Ariane-5 mit dem Vulkan-2 Triebwerk beriicksichtigt werden. Im
Weiterentwicklungsprogramm des Trégers ist eine Nutzlaststeigerung auf zuerst 10,5 t, dann
auf 12 t geplant. Die erste Steigerung wird durch die neue Oberstufe ESC-A mit dem kryoge-
nen Ariane-4-Oberstufentriebwerk HM7-B erreicht. Die Nutzlastkapazitit von 12 t wird dann
mit einer neuen Oberstufe und dem neuen, kryogenen Oberstufentriebwerk Vinci erreicht. Da-
her ist in den niichsten Jahren eine der oben dargestellten Tendenz entsprechende Entwicklung
auch bei der Ariane-5 zu erwarten. Ferner ist eine Erweiterung der europdischen Trigerpalette
durch das kleinere Trigersystem VEGA und die Vermarktung der Soyuz-Trigerrakete im
Gange.

Die Darstellungen bisher zeigen die Entwicklung im kommerziellen Raumtransportmarkt, der
Nutzlastmassen und die entsprechende Entwicklung im Trigersektor. Der Markt hat derzeit ei-
nen Sittigungszustand erreicht und zeigt sogar eine sinkende Tendenz. Die Fortschritte in der
Einwegtriger-Technologie zeigt, dass die Transportkosten pro kg Nutzlast sinken aber, wie die
Abbildung 1.3 verdeutlicht, dass dieser Verbesserung Grenzen gesetzt sind. Klar ist, dass eine
wesentliche Reduktion der Transportkosten z.B. auf 5000 $/kg oder weniger, nur durch wie-
derverwendbare Trigersysteme moglich ist. Die Entwicklungskosten hierfiir sind zwar hoher,
aber ihre durch die Wiederverwendung insgesamt niedrigeren Lebenszykluskosten heben die-
sen Nachteil wieder auf. Niedrigere spezifische Raumtransportkosten wiirden dann auch das
Wachstum des Marktes antreiben. Die weltweiten Aktivititen zum Thema wiederverwendbare
Raumtransportsysteme bestitigen den Stellenwert dieser Thematik. Eine Ubersicht dieser Ent-
wicklungen ist im Anhang A.4 gegeben.

Die weltweit durchgefiihrten aufwindigen Trigersystem-Studien zeigen, dass eine endgiiltige
Entscheidung iiber zukiinftige Trigersysteme noch nicht getroffen werden kann. Dieser Ent-
scheidungsprozess muss, aufgrund der hohen Kosten, Unsicherheiten, der Dynamik im Tré-
germarkt und in der Technologieentwicklung, ein allméhlicher und gestufter Prozess sein und
an bestimmten Meilensteinen eine Reorientierung erlauben. Daher ist voraussehbar, dass ein
starker Bedarf an weiteren Trigersystem-Analysen und an der Weiterentwicklung von Analy-
sewerkzeugen bestehen wird. Sowohl die Entwicklungen in den USA als auch der Langzeit-
plan der europédischen Raumfahrtindustrie [29] bestitigen diese Aussage.

Die Analysen von zahlreichen Trigerkonzepten dienen zum einen zur Beantwortung der Frage
"Was fiir Tragersysteme werden zukiinftig gebraucht?" und zum anderen fiir die Bestimmung
der dafiir benotigten Technologien. Daher stellen numerische Approximationsmodelle, Simu-
lations- und Optimierungsverfahren einschlieBlich grafischer Auswertungsprogramme fiir die
Auslegung und Flugleistungsvorhersage neuer Raumtransportsysteme die wichtigsten Analy-
sewerkzeuge dar. Sie werden eingesetzt, um durch integrierte Missions- und Systemanalysen,
Optimierung, Entwurf und Auswertung verschiedener Konzepte Vergleiche durchzufiihren,
welche die Auswahl- und Entscheidungsprozesse unterstiitzen. Entwurfs- und Optimierungs-
methoden, die verschiedene Fachdiszipline (z.B. Aerodynamik, Struktur, Flug, Mission) und
die Wechselwirkungen zwischen diesen beriicksichtigen, werden Integrierter Entwurf, System-
analyse bzw. Multidisziplindre Optimierung genannt.

In [87] wurde eine Reihe von simultanen Flug- und Fahrzeugoptimierungen durchgefiihrt und
der Einfluss der Missions- und Fluglastforderungen auf den konzeptionellen Fahrzeugentwurf
gezeigt. In der Arbeit wurden ein zweistufiger gefliigelter HTOL-Trédger (Sdnger) mit einer
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luftatmenden Unterstufe und einer raketenangetriebenen Oberstufe und ein zweistufiger, eben-
falls raketenangetriebener VTOHL-Triger (Ariane-X) mit einer wiederverwendbaren Booster-
Stufe und einem gefliigelten Orbiter untersucht. Fiir verschiedene Missionsparameter (Start-
platz, Zielbahnhohe und -inklination, Nutzlast) wurden die Flugleistungen und die Fahrzeug-
konfigurationen simultan optimiert. Dabei wurden die Berechnungen mit vorgegebener Nutz-
last bzw. Startmasse durchgefiihrt. Fiir jede Mission wurden die optimalen Flugbahnen und
Fahrzeuge bestimmt und dabei Nutzlaststeigerungen bis zu 30% erreicht.

Solche Analysen, wie z.B. auch in [77] und [85], die das Zusammenspiel von verschiedenen
Aspekten wie beispielsweise Treibstoffkomponenten, Strukturmassenanteile verschiedener
Stufen, Nutzlastmasse, Entwicklungskostenfaktoren, GroBen der Stufen, Leistungsverteilung
zwischen den Stufen, bzw. verschiedene Oberstufen-Konfigurationen mit unterschiedlichen
Geometrien, Treibstoffen und Triebwerken mit den entsprechenden optimalen Flugleistungen
beriicksichtigen, zeigen die Bedeutung der Multidisziplindren Analyse. Sie unterstreichen da-
mit auch den Stellenwert von multidisziplindren Optimierungswerkzeugen, die die gekoppelten
Wirkungen von verschiedenen Entwurfsparametern und optimalen Flugleistungen numerisch
erfassen.

1.2 Die Ausgangssituation — das Programmsystem RTSOPT

Fiir die Missions- und Systemanalyse von Raumtransportsystemen wurden am Institut fiir
Raumfahrtsysteme in mehrjdhrigen Forschungsarbeiten, Algorithmen und Programmsysteme
fiir die simultane Flug- und Systemoptimierung entwickelt und fiir Konzeptuntersuchungen
zukiinftiger Raumfahrttrager eingesetzt. Das Programmsystem RTSOPT (Raumtransportsys-
tem-Optimierung) wurde in mehr als 20 Jahren konsequent weiter entwickelt. Diese Entwick-
lung ist im folgenden Kapitel dokumentiert.

RTSOPT fand in vielen nationalen und internationalen Technologieprogrammen Anwendung.
Dazu gehoren u.a. die Analyse Zukiinftiger Raumtransportsysteme (AZURA) [41], Ausge-
wihlte Systeme und Technologien fiir zukiinftige Raumtransportsystem-Anwendungen
(ASTRA) [59], [112], [113], [111], Pioneer Pathfinder (USA [61]) [91], Triagerkonzepte Aria-
ne-X, Singer [41], [84], Raketentrdger Kistler (USA [66]) [114] und Technologien fiir zukiinf-
tige Raumtransportsysteme (TETRA) [37].

Neben RTSOPT sollen hier zwei weitere Langzeitprojekte fiir die Entwicklung von Raum-
transporter-Analysewerkzeugen in Deutschland erwihnt werden. Die im Auftrag der ESA am
Institut fiir Flugmechanik und Flugregelung der Universitit Stuttgart entwickelte Graphical
Environment for Simulation and Optimisation GESOP [110] ist die grafische Arbeitsumge-
bung fiir die Aerospace Trajectory Optimisation Software ASTOS (frither ALTOS [121]).
ASTOS setzt sich zusammen aus verschiedenen Optimierungsmethoden und einer Modellbib-
liothek, die u.a. Fahrzeug-, Aerodynamik-, Umwelt- und Missionsbeschrinkungsmodelle bein-
haltet. Das an der Universitit der Bundeswehr in Miinchen in Zusammenarbeit mit der Indust-
rie entwickelte Raumtransporter-Entwurfsprogramm Cadehyp [65] wird eingesetzt, um vor-
wiegend luftatmende Fahrzeugkonzepte zu untersuchen. Wihrend GESOP eine sehr vielseiti-
ge, kommerziell vertriebene Software ist, die fiir die detaillierte Flugsimulation und Bahnop-
timierung entwickelt wurde, ist Cadehyp ein Werkzeug, bei dem der Schwerpunkt im Bereich
Fahrzeugentwurf und Entwurfsoptimierung bei vorgegebener Flugbahn liegt. RTSOPT unter-
scheidet sich von diesen beiden Beispielen im Wesentlichen dadurch, dass das Ziel des For-
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schungsprojekts die Flugleistungsmaximierung durch simultane Flugbahn- und Systemopti-
mierung von Raumtransportsystemen betrifft.

Weltweit und insbesondere in den USA werden entsprechend Analysewerkzeuge entwickelt.
Aufgrund der #hnlichen multidisziplindren Vorgehensweise und der Ahnlichkeit des unter-
suchten Trigerkonzepts zu Hopper sei hier [119] genannt. Eine kurze Darstellung dieser Arbeit
ist im Anhang A.4 gegeben.

Die Basis fiir RTSOPT (Flugsimulation, Systemdynamik, Aerodynamik-, Massenmodellie-
rung, Flugsteuermodelle, Flugoptimierung, usw.) wurde in den Arbeiten [100], [94], [99], [95],
[97] aufgebaut und durch die Arbeiten [96], [41], [12], [84], [86], [87] weitergefiihrt.

In [96] wurden numerische Analyseverfahren fiir die Flug- und Antriebsoptimierung und die
Systemanalyse zukiinftiger Raumfahrttriger entwickelt und zur Flugleistungsvorhersage unter-
schiedlicher Fahrzeug- und Antriebskonzepte fiir eine Transportaufgabe in den erdnahen Orbit
eingesetzt. Ein derartiges Analysewerkzeug war bis dahin in Deutschland nicht verfiigbar.
Auch ein systematischer Vergleich der Transportleistungen ein- und zweistufiger Raumtrans-
porter mit unterschiedlichen Antriebssystemen mit Raketen-, Turboraketen- und Staustrahl-
komponenten wurde bis dahin nicht durchgefiihrt.

In der Arbeit wurden verschiedene Optimierungsverfahren erprobt und ausgewertet. Der erste
Losungsansatz mit einem Konjugationsverfahren im Funktionenraum wurde wegen mangeln-
der Flexibilitit gegeniiber wechselnden Missionsverhiltnissen, Konvergenzschwierigkeiten
und Speicherplatzproblemen zugunsten einer Formulierung der Aufgabe als Parameteroptimie-
rungsproblem aufgegeben. Dieses wurde mit einem Gradienten-Projektions-Algorithmus und
einer Sequenziellen Quadratischen Optimierungsmethode (NLPQL) gelost. Die Parameterop-
timierung liefert wegen der ihr inhdrenten Parametrisierung der Steuerfunktionen nur subopti-
male Losungen. Diese konnten fiir die in [96] gelosten Optimierungsaufgaben geniigend genau
gefunden werden. Fiir luftatmende Trigerfahrzeuge wurde, durch die direkte Erfiillung der
Missionsbeschrinkungen fiir den Auftrieb und die Staudruckbelastung, eine weit reichende
Reduzierung der Dimension des Flugfithrungsmodells erreicht.

In [96] wurde weiterhin gezeigt, dass die Parameteroptimierung die geeignete Vorgehensweise
bei der Systemanalyse ist, da sich die Projektierung eines Transportsystems stets iterativ mit
allméhlich zunehmendem Detaillierungsgrad vollzieht und die Definitions- und Entwurfspha-
sen durch eine vergleichsweise ungenaue Kenntnis der Antriebs- und Fahrzeugeigenschaften
bei wechselnden Missionsforderungen gekennzeichnet sind.

Die Studie Analyse Zukiinftiger Raumtransportsysteme AZURA [46] zeigte den Bedarf an ei-
nem Analysewerkzeug fiir die Gesamtoptimierung von Raumtransportsystemen in einer fiir
Konzeptstudien anwendbaren Form. Um diesen Bedarf zu decken, wurde das Analysewerk-
zeug RTSOPT aufgebaut [41]. Es wurde ein Entwurfsprogramm entwickelt, das die Konzepti-
on von typischen zukiinftigen Raumfahrzeugen erlaubt. Empirische Néaherungsverfahren fiir
die Aerothermikanalyse wurden in das Entwurfsverfahren integriert. Die Definition der
zugrunde gelegten Technologie wurde durch ein statistisches Analyseprogramm vereinheitlicht
und erleichtert. Vorhandene sowie die neu erstellten Programm-Module wurden so modifiziert
bzw. aufgebaut, dass sie zu einem halbautomatischen Flug- und Systemoptimierungsalgorith-
mus zusammengefiigt werden konnten. Fiir die einzelnen Programmteile wurde eine Datenba-
sis geschaffen, die die Bereitstellung aller fiir die Simulation notwendigen Modelle erlaubt und
die als Referenz zur Verifizierung der erzielten Ergebnisse dient.

Diese sequenzielle Flugbahn- und Fahrzeugentwurf-Optimierungsmethode besteht aus einem
automatischen Optimierungszyklus, der die Flugleistungsoptimierung, Optimierung der Fahr-
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zeugskalierung und die Massenanalyse beinhaltet und einer anschlieBenden interaktiven Ana-
lyse der Fahrzeugkonfiguration und Aerodynamik [101]. Diese Vorgehensweise hat sich sehr
gut bewihrt und ist bis zur vorliegenden RTSOPT-Version so geblieben (Abbildung 3.1). In
[41] wurde das Programmsystem auf verschiedene Varianten von Ariane-X (Ariane-5-
Nachfolgerkonzept) erfolgreich angewendet. Die Versuche, RTSOPT auf das luftatmende Tri-
gersystemkonzept Sidnger anzuwenden, scheiterten an Konvergenzproblemen, die aus der gro-
Ben Empfindlichkeit der Flugsteuerung auf Anderungen in den Systemparametern entstanden.
Fiir die Analyse von Sdnger wurden daher indirekte Koppelmechanismen eingesetzt.

In [12] wurden die im Rahmen des Sonderforschungsbereiches SFB 259 "Hochtemperatur-
probleme Riickkehrfihiger Raumtransportsysteme" an der Universitidt Stuttgart entwickelten
Analysealgorithmen auf aerodynamisch gestiitzte Raumflugmandver auftrieberzeugender
Fahrzeuge angewendet. Fiir die missionsspezifische Konfigurationsoptimierung, Massenanaly-
se, Berechnung der aerodynamischen Fahrzeugeigenschaften, Stabilitdtsanalyse, Berechnung
der aerothermodynamischen Fluglasten und die Flugleistungsoptimierung wurden geeignete
Methoden entwickelt und eingesetzt. Die parametrische Fahrzeugmodellierung wurde aus ana-
lytischen bzw. diskreten Flichenmodellen zusammengesetzt. Die Druckverteilung auf der
Fahrzeugoberfliche wurde durch flicheninklinationsabhingige Methoden berechnet. Fiir die
Berechnung der laminaren und turbulenten Wirmestrome im hypersonischen Flug wurde eine
dreidimensionale Realgas-Methode entwickelt. Bei vorgegebener Druckverteilung wurden rei-
bungsfreie Oberfldchenstromlinien mit dreidimensionalen Euler-Gleichungen bestimmt. Der
konvektive Wirmestrom wurde mit fiir das in ein axialsymmetrisches Koordinatensystem
transformierte Stromungsfeld bekannten laminaren und turbulenten Wiarmelastmodellen be-
stimmt. Bei der Bestimmung des konvektiven Wirmestroms wurden Modelle entwickelt, die
das chemische Gleichgewicht des Gases und die Kriimmung der Fahrzeugoberfliche beriick-
sichtigen. Sowohl in [94] als auch in [12] wurde festgestellt, dass die Bestimmung der ae-
rothermodynamischen Fahrzeugbelastungen auf der Basis analytisch vorgegebener Oberfla-
chenfunktionen einen wesentlich stabileren, genaueren und kiirzeren Rechenablauf gewdhrleis-
ten.

Aufgrund der Eigenschaften des generischen Fahrzeugmodells und der erheblichen Zeitvortei-
le, die sich durch die analytischen Funktionen ergeben, wurden wichtige Voraussetzungen fiir
die Anbindung an Algorithmen zur multidisziplindren Flug- und Systemoptimierung bzw. fiir
die Durchfiihrung einer missionsspezifischen Konfigurationsoptimierung erfiillt.

In dieser Arbeit wurde bei konstant gehaltenen Anstromverhiltnissen, fiir die eine maximale
Wirmelast auftritt, der Parametervektor der analytisch definierten Fahrzeugkonfiguration
optimiert. Ziel der Optimierung war die Maximierung des Verhiltnisses Auftrieb zu Wider-
stand, erweitert durch die volumetrische Effizienz. Der Untersuchung des Stabilititsverhaltens
und der Aerodynamik des Referenzfahrzeuges folgte die Flugleistungsoptimierung, bei der der
Bremsimpuls, Aufstiegsimpuls und der Angleichungsimpuls an die Endbahn minimiert
wurden.

Damit wurde eine multidisziplindre Systemoptimierung unter Beriicksichtigung der Diszipli-
nen Fahrzeugkonfiguration, Aerothermodynamik, Stabilitit und Flugleistungen durchgefiihrt.
Die Ankopplung des Programms an RTSOPT fiihrte jedoch auf nicht praktikable, lange Re-
chenzeiten und hat sich dariiber hinaus als nicht stabil genug fiir Optimierungsuntersuchungen
von anderen Raumtransportsystemen erwiesen.

Die Hauptmotivation fiir die Arbeit [84] war in erster Linie, die in [41] festgestellten Konver-
genzprobleme bei der Anwendung von RTSOPT auf das Sidnger-Konzept zu l6sen. Dazu
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wurde ein zweistufiger Optimierungsalgorithmus — der Dekompositionsalgorithmus [86] —
entwickelt und eingesetzt. Bei dieser Vorgehensweise wird die Gesamtmission in verschiedene
Segmente unterteilt, wobei einzelne Flugabschnitte in einer untergeordneten Ebene fiir gege-
bene Anfangs- und Endbedingungen getrennt optimiert werden. AnschlieBend werden diese
Randbedingungen, die verschiedene Flugsegmente verkniipfen, in einer iibergeordneten Ge-
samtoptimierung fiir eine globale Bewertungsfunktion optimal bestimmt. Dieser Ansatz ent-
koppelt die Flugsteuerparameter von den Systemparametern und trigt entscheidend zur Stabili-
tit des Verfahrens bei. Diese Vorgehensweise bewihrte sich bei der Losung der komplexen
Sanger-Transportmission.

Der Dekompositionsalgorithmus erfordert allerdings einen hohen Rechenaufwand, zeitauf-
windige Vorbereitungsarbeiten, Analyse der Zwischenergebnisse, neue Problemskalierung
und mehrmaligen Neustart des Programms. Um die Rechenzeit zu reduzieren, wurde der Op-
timierungsalgorithmus parallelisiert. Dies wurde durch die parallele Ausfiihrung der Gradien-
tenberechnung und der eindimensionalen Minimumsuche realisiert. Damit konnte die Rechen-
zeit um den Faktor 10 reduziert werden.

In [84] wurde des Weiteren das CAD-Werkzeug Pro/ENGINEER [81] mit RTSOPT gekop-
pelt, um den interaktiven Fahrzeugentwurfsschritt mit CAD-Unterstiitzung durchzufiihren. So
wurden die Aufgaben Geometriegenerierung und -modifizierung, Erfassung der geometrischen
Abmessungen fiir die Massenanalyse und die Generierung eines strukturierten Oberfldchennet-
zes fiir die Aerodynamikanalyse mit diesem Werkzeug durchgefiihrt. Dazu wurden in dem
CAD-Werkzeug Benutzermeniis und -funktionen implementiert.

Neben den algorithmischen Verbesserungen wurde in der Arbeit auch die Benutzerfreundlich-
keit des Analyseprogramms verbessert. Die Terminal-Schnittstelle wurde durch eine grafische
Benutzeroberflache mit Meniifithrung ersetzt.

Mit der Anwendung der simultanen Flugbahn- und Systemoptimierung auf die Missionen
eines voll-wiederverwendbaren zweistufigen raketenangetriecbenen VTOHL-Trigers Ariane-X
und eines luftatmenden HTOL-Systems vom Typ Sdnger wurde der Leistungsnachweis von
RTSOPT mit dem neuen Dekompositionsalgorithmus erbracht sowie dessen Flexibilitidt de-
monstriert. Dabei diirfen allerdings einige Problembereiche und Schwichen nicht iibersehen
werden, die folgende Aspekte betreffen:

¢ Konvergenzrate, Konvergenzbereich und Robustheit der numerischen Optimierung

e Vergleichsweise hoher numerischer Aufwand der segmentierten Programmversion (bis
zu mehreren Wochen [84], z.T. aufgrund der Verwendung dlterer Rechner)

e Abhingigkeit des Softwarepakets von kommerziellen Anwendungen und bestimmten
Rechnerplattformen

e Komplexitit des Programmcodes und daraus resultierende Schwierigkeiten in der
Wartung, Erweiterbarkeit und einfacher Nutzbarkeit

1.3 Motivation, Zielsetzung und Vorgehensweise

Die Uberwindung der oben genannten Mingel erfordert leistungsfihige Programmsysteme fiir
die simultane Flug- und Systemoptimierung, weil in Konfigurations- und Entwurfsstudien den
Einfliissen einer Vielzahl von Systemparametern und Missionsbedingungen nachgegangen
werden muss and daher der Beschleunigung einer Problemlosung eine hohe Bedeutung zu-
kommt. Die Steigerung der Leistungsfdhigkeiten der numerischen Verfahren und Software-
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technologien ldsst hier in Verbindung mit den signifikant erhdhten Rechenleistungen im
Hardwarebereich der letzten Jahre deutliche Verbesserungen erwarten.

Vor dem Hintergrund der bisher beobachteten Schwichen der fritheren RTSOPT-Versionen
und der o.g. Entwicklungen ist es das Ziel der vorliegenden Arbeit, die Weiterentwicklung und
Verbesserung des Systemanalysewerkzeugs RTSOPT durch den Einsatz fortschrittlicher nu-
merischer Verfahren und moderner Technologien fiir die Softwareentwicklung einschlieflich
der Visualisierung zu verfolgen. Teilziele sind dabei
¢ die Beschleunigung der Konvergenzrate und die Erhohung der Robustheit der numeri-
schen Optimierung bei gleichzeitiger Erweiterung des Konvergenzbereichs
e die grundlegende Uberarbeitung des Programmcodes zur Erhchung der Einsatzflexibili-
tdt durch leichtere Erweiterbarkeit bzw. Wartbarkeit und Plattformunabhéngigkeit
e die Erweiterung des Programmsystems durch Visualisierung von Modellen und Ergeb-
nissen fiir die effizientere Gestaltung der Analyse-, Bewertungs-, und Syntheseaufgaben

Das Grundkonzept der Methodik und die Simulationsmodelle werden in Anlehnung an frithere
Arbeiten weiter verwendet. Dabei wird die sequenzielle, iterative Vorgehensweise von
RTSOPT, die einen interaktiven Entwurfsschritt und einen automatischen Optimierungsschritt
beinhaltet und sich sehr gut bewihrt hat, beibehalten. Aus dieser Zielsetzung ergeben sich die
nachstehenden verfahrenstechnischen und softwaretechnischen Teilaufgaben.

Die verfahrenstechnische Teilaufgabe beinhaltet die Verbesserung der numerischen Optimie-
rung. Hierfiir wurde in RTSOPT ein sehr leistungsfihiges Verfahren SOCS [10] integriert.
Hierzu sind umfangreiche Modifikationen des Programmpakets erforderlich. Diese betreffen
die Softwarestruktur und den Programmablauf. Mit dem bisher benutzten Optimierungsverfah-
ren NLPQL [92] liegt am Institut fiir Raumfahrtsysteme viel Erfahrung vor. Fiir den Einsatz
von SOCS musste, iiber vorhandene Erfahrungen hinaus, das Verstdndnis und Wissen iiber das
am IRS erstmals eingesetzte Verfahren aufgebaut werden. Das IRS ist in der Tat der erste
kommerzielle Kunde der SOCS-Software.

Die softwaretechnische Teilaufgabe umfasst die Entwicklung eines neuen Software-Konzepts
(Software Engineering) und den Einsatz aktueller Software-Technologien. Dies umfasst die
Identifizierung der Anforderungen an das Systemanalysewerkzeug, die Auswahl der Pro-
grammiersprache, der Visualisierungsmethode und die Spezifikation der Benutzerschnittstelle
und schlieBlich die Implementierung der Softwaremodule. Der Softwareentwurf, der vor der
Implementierung stattfindet, ist in Kap. 2 dokumentiert.

Der Leistungsnachweis der neuen RTSOPT-Fassung wird schlieBlich anhand von typischen
Anwendungen fiir die Trigersystemanalyse erbracht. Gegenstand dieser Analysen ist das Tri-
gerkonzept Hopper, das Leitkonzept des derzeitigen nationalen Technologieprogramms
ASTRA. Bei der Optimierung der Gesamtmission von Hopper wurden die Restriktion der
Bahninklination bei der Stufung zu Gunsten hoherer Nutzlastmasse aufgegeben und die
Stufungsbedingungen optimiert. Dies ergibt eine maximale Nutzlast von 8770 kg bei einer
optimalen Stufungs-Bahninklination von 14,3°. Im Anwendungsteil wird ferner die Flexibilitét
und Leistungsfihigkeit des verbesserten Werkzeugs RTSOPT demonstriert. Neben der signifi-
kanten Konvergenzbeschleunigung gegeniiber fritheren Versionen wird auch der Vorberei-
tungs- und Modellierungsaufwand fiir Systemanalysen drastisch reduziert.
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Ubersicht:

Das folgende Kapitel 2 behandelt softwaretechnische Uberlegungen mit den Teilaspekten Pro-
grammiersprache, Visualisierungsmethodik und Benutzerschnittstelle. Kapitel 3 gibt eine Be-
schreibung des Programmsystems RTSOPT mit Hinweisen zu grundlegenden Annahmen und
Simulationsmodellen. Das Kapitel 4 ist dem Optimierungsverfahren SOCS (Sparse Optimal
Control Software) gewidmet. Nach der Beschreibung der neuen Visualisierungsmodulen des
RTSOPT in Kapitel 5 folgt in Kapitel 6 die Darstellung der numerischen Anwendungsergeb-
nisse, die die Hopper-Trigermission betreffen.
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2 Softwaretechnische Uberlegungen

Fiir die Verbesserung des bisherigen Programmsystems RTSOPT wird ein Softwarekonzept
entwickelt, das die bisher beobachteten softwaretechnischen Probleme und Schwichen des
Programmpakets tiberwindet.

Die Qualitit einer Software wird nach [103] anhand der Qualititsmerkmale Wartbarkeit, Zu-
verldssigkeit, effiziente Nutzung von Rechnerressourcen und Eigenschaften der Benutzer-
schnittstelle gemessen. Diese Anforderungen sind Bestandteil des im Folgenden entwickelten
Softwarekonzepts fiir RTSOPT. Bei der Softwarekonzeption miissen die Entwicklungskosten
bzw. der Entwicklungsaufwand beriicksichtigt werden. Meistens konnen nicht alle Anforde-
rungen erfiillt werden, weil sie teilweise gegensitzlich sind. So ist z.B. ein fiir die maximale
Rechenleistung optimierter Programmcode schwer lesbar und damit nicht wartungsfreundlich.
Andererseits erhohen sich nach Abbildung 2.1 die Entwicklungskosten fiir jede weitere Ver-
besserung exponentiell. Daher miissen bei der Softwareentwicklung Kompromisse zwischen
verschiedenen Anforderungen und dem Entwicklungsaufwand gefunden und Schwerpunkte
gesetzt werden.

Entwicklungskosten

Effizienz

Abbildung 2.1: Kosten der Softwareeffizienz [103].

In diesem Kapitel werden zunichst die Aufgaben des Analysewerkzeuges RTSOPT und die
Anforderungen an die Software definiert und danach die softwaretechnischen Losungen disku-
tiert und ausgewdhlt. AnschlieBend werden die Implementierung und Modultests durchgefiihrt.
SchlieBlich wird das Softwaresystem integriert, die Funktionsfihigkeit iiberpriift und seine
Leistungsfihigkeit anhand von typischen Anwendungen demonstriert. Diese Vorgehensweise
entspricht dem Wasserfall-Modell des "Software Engineering". Die Abbildung 2.2 stellt diese
Vorgehensweise schematisch dar.
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Analyse und
Definition der
Anforderungen
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und Modultests
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Abbildung 2.2: Wasserfall-Modell der Softwareentwicklung [103].

Die Darstellung illustriert die Stufen und die erforderlichen Iterationsschritte wihrend der
Softwareentwicklung. Bei dieser Vorgehensweise werden nach jedem Entwicklungsschritt das
Softwaresystem ausgewertet und nach Bedarf vorangehende Entwicklungsschritte aktualisiert
bzw. wiederholt. Die Entwicklung wird mit einem Systemtest abgeschlossen, bei der das Soft-
waresystem anhand eines realistischen Anwendungsszenarios erprobt wird.

Wihrend der Entwicklung der neuen RTSOPT-Fassung waren solche Iterationen fiir die Imp-
lementierung eines neuen Optimierungsverfahrens und fiir die Modifikationen bzw. Erweite-
rungen aufgrund zunehmender Erfahrungen und des Verstindnisses des Optimierungsverfah-
rens erforderlich. So wurden beispielsweise zunichst nur einphasige Flugleistungsoptimierun-
gen implementiert, anschlieBend schrittweise Optimierungsprobleme mit mehreren Flugphasen
und schlieBlich mit Systementwurfsparameter angegangen.

Nachfolgend werden die bisher beobachteten Softwareprobleme, die Vorteile der Software-
Techniken, die bei der Weiterentwicklung von RTSOPT eingesetzt werden und die Vorge-
hensweise bei der Auswahl dieser Techniken erlédutert.

2.1 Die Programmiersprache

Das Kernmodul des Programmpakets RTSOPT besteht aus den Komponenten Flugsimulation,
Rechenmodelle und numerische Optimierung. In diesem Modul werden die Flugsimulation
und die simultane Optimierung der Flugleistungen und des Fahrzeugentwurfs durchgefiihrt.
Vor der Wahl einer bestimmten Programmiersprache fiir das Programm-Modul werden die
Anforderungen an das Softwarepaket aufgestellt. Auf der Basis dieser Anforderungen werden
zunidchst zwei Arten der Programmierung betrachtet: sequenziell und objektorientiert. An-
schlieend wird die Programmiersprache fiir das Programm-Modul gewihlt.
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Die Anforderungen an das Softwarepaket
Folgende Anforderungen miissen vom Optimierungsmodul des RTSOPT erfiillt werden:

Hardwareunabhéngigkeit: Die dynamische Entwicklung der Leistungsfihigkeit der Computer
ermoglicht nicht nur die schnellere Losung der gleichen Probleme, sondern erlaubt auch die
Inangriffnahme neuer und komplexerer Problemstellungen. Um von dieser Entwicklung zu
profitieren, miissen Simulations- und Analysewerkzeuge oft auf neue Hardware portiert und
neuer Software angepasst werden. Das Problem bei dieser Weiterentwicklung und Anpassung
ist der groBe Aufwand, der damit verbunden ist, die grafische Benutzeroberfliche und grafi-
schen Werkzeuge zur Ergebnisauswertung, die hardware- bzw. betriebssystemspezifischen
Funktionen und die Schnittstellen zu externen Anwendungen anzupassen bzw. neu zu kodie-
ren. Der Umstieg von einer Workstation unter UNIX zu einem PC unter Windows kann z.B.
folgende Probleme mit sich bringen: Betriebssystemfunktionen, Grafikbibliotheken, Compiler,
externe Anwendungen, Programmbibliotheken und die Software-Lizenzbedingungen sind un-
terschiedlich.

Schwierigkeiten bei der Portierung der fritheren Version von RTSOPT von einer Workstation
auf einen PC unter Windows waren z.B. die Verwendung von UNIX-spezifischen Dateiver-
kniipfungen, Systembefehlen und Umgebungsvariablen, die von Windows nicht unterstiitzt
werden.

Die einfache Portierung eines Analysewerkzeuges auf neuere, leistungsfahigere Rechner kann
nur durch die Hardwareunabhingigkeit, die zugleich die Unabhédngigkeit von einem bestimm-
ten Betriebssystem mit sich bringt, gewéhrleistet werden.

Erweiterbarkeit, Wartbarkeit: Zum einen, um neue Rechenmodelle und verbesserte mathemati-
sche Verfahren, zum anderen, um neue Analysefunktionen im Programm zu integrieren, muss
ein Analysewerkzeug stindig weiter entwickelt, verbessert und fiir neue Aufgabenstellungen
erweitert werden. Daher ist der Aufwand bei der Erweiterung und Wartung des Programms ein
wichtiges Qualititsmerkmal der Software. Um diesen Aufwand so gering wie moglich zu hal-
ten, miissen Erweiterungen ohne genaue Kenntnisse iiber den Programmcode und ohne Ande-
rungen in anderen Teilen des Programms moglich sein. Dies wird einerseits durch einen struk-
turierten, modularen Programmautbau, der die Abgrenzung von Programm- und Datenmodu-
len gewihrleistet und andererseits durch einen Programmcode realisiert, der selbsterklidrend ist.
Abbildung 2.3 zeigt beispielhaft zwei selbsterkldrende Programmzeilen.

atmos (2) .Update (altitude, airDensity)

stage (1) .engine(2) .vacuumlIsp = .

Abbildung 2.3: Beispiele fiir selbsterkldrenden Programmcode.

Das erste Beispiel zeigt den Aufruf des Atmosphidrenmodells der Flugphase 2, welches die
Luftdichte in der Flughohe liefert. Das zweite zeigt einen Variabelnamen, der den spezifischen
Vakuumimpuls des zweiten Triebwerkes der ersten Stufe von einem Trédger bezeichnet. Ein so
kodiertes Programm bedarf weniger Programmdokumentation und sowohl die Einarbeitung in
den Programmcode als auch die Erweiterung der Software gestaltet sich einfach.

Modellierung komplexer Datenstrukturen: Die numerische Beschreibung einer Raumtrans-
portmission (Rand- und Flugbeschrinkungen), der Fahrzeugstufen (Masse, Aerodynamik,
Triebwerke), der Umwelt (Erdform, Gravitationsfeld, Atmosphire) und der Flugsteuerung
(Schub, Anstellwinkel, usw.) besteht aus Datentabellen und Rechenmodellen (Daten und
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physikalische Beziehungen). Abbildung 2.4 illustriert exemplarisch die verschiedenen Phasen
einer Raumtransportmission, fiir deren Beschreibung unterschiedliche Rechenmodelle benétigt
werden.

Aufstieg der Oberstufe

-

Mittlere Inklination,
Saint Pierre .. (Raumstation)
und Miquelon, * :
Hohe Inklination,*.

Kourou

Insel Ascension,
Niedrige Inklination,
GTO

Abbildung 2.4: Flugphasen einer Trigeraufstiegsmission [106].

In der Abbildung ist der Missionsverlauf des Triagerkonzepts Hopper schematisch dargestellt.
Aus der Darstellung ist ersichtlich, dass die Transportmission aus verschiedenen Flugphasen
(Start, Aufstieg, Stufentrennung, Oberstufenaufstieg, Wiedereintritt und Riickkehrflug) be-
steht, fiir die jeweils die Rand- und Flugbeschrinkungen definiert und unterschiedliche Re-
chenmodelle zur Verfiigung gestellt werden miissen. Die Simulationsmodelle umfassen die
Umwelt-, Fahrzeugstufen-, Triebwerk-, Aerodynamik-, Massen- sowie Dynamik- und
Flugsteuerungsmodelle.

Die programminterne Darstellung der Beschreibung einer Raumtransportmission erfordert die
Verwaltung einer komplexen, baumférmigen Datenstruktur, die sich aus der Verkniipfung
zahlreicher Rechenmodelle sowie Rand- und Flugbeschriankungen ergibt. Abbildung 2.5 stellt
die Datenstruktur fiir die oben beschriebene Trigermission schematisch dar.
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Abbildung 2.5: Baumstruktur der Rechenmodelle.

Die Verwaltung der zahlreichen Modelle wird zusitzlich durch unterschiedliche Modelltypen
(Datentabelle, verschiedene Interpolationsmethoden, analytische Beschreibung, Unterpro-
gramm) komplizierter. Aufgrund der hier dargestellten Komplexitit der Datenstrukturen und
der Anforderung, sehr unterschiedliche Raumtransportmissionen und Trigersysteme ohne Pro-
grammcode-Anpassungen analysieren zu konnen, muss eine Programmiersprache gewihlt
werden, die eine libersichtliche, flexible und effiziente Implementierung und Verwaltung sol-
cher Datenstrukturen und Modellbdume ermoglicht.

Rechenleistung: Die multidisziplinidre, numerische Flug- und Systemoptimierung mit vielen
Optimierungsvariablen und Beschrinkungen erfordert eine Vielzahl von Simulationen, in de-
nen die o.g. Modelle sehr oft ausgewertet werden. Die Losung eines solchen Optimierungs-
problems stellt ein sehr aufwindiges numerisches Problem dar. Um akzeptable Rechenzeiten
zu gewdhrleisten, muss das Programmpaket die aktuell verfiigbare Rechenleistung effizient
nutzen.

Vergleich: Sequenzielle und Objektorientierte Softwareentwicklung

Vor der Wahl einer Programmiersprache muss zunichst die Frage beantwortet werden, ob eine
sequenzielle oder objektorientierte Sprache besser geeignet ist, um den oben erlduterten An-
forderungen gerecht zu werden.
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In der objektorientierten Programmierung werden nach [108] Operationen zum Zugriff und zur
Manipulation mit der Beschreibung (Klasse) der Datenstrukturen zusammengefasst (Objekt).
Es ist moglich, nahezu beliebige strukturierte Datentypen mit den dazugehdrigen Operatoren
zu definieren. Damit kann das Softwaresystem als ein moglichst direktes und gegenstdndliches
Modell eines Anwendungsbereichs realisiert werden. Von einer bekannten Basisklasse (Simu-
lationsmodell) konnen weitere (Triebwerk, Atmosphire, Atmosphire-Typ-1, Atmosphére-Typ-
2) abgeleitet werden, welche sowohl die Datenstruktur (Modellname, Typ, Datentabelle) als
auch die Operatoren (Load, Init, Update) erben. In diesen abgeleiteten Klassen miissen dann
nur noch die spezifischen Erweiterungen implementiert werden. Die objektorientierte Pro-
grammierung hat daher den Vorteil, dass zum einen alle Modelle in der Simulation auf die
gleiche Weise referenziert werden konnen und zum anderen die Entwicklung weiterer
Rechenmodelle unabhingig vom Rest des Softwaresystems erfolgen kann. Auch die Entwick-
lung gestaltet sich durch die Wiederverwendung bereits implementierter Klassen produktiver.

Die sequenzielle Programmierung mit C oder Fortran77 ist im wissenschaftlichen Rechnen
mehr verbreitet als die objektorientierte Programmierung. Die Kriterien Hardware-
unabhéngigkeit und gute Rechenleistung konnen sowohl mit der sequenziellen als auch mit der
objektorientierten Variante (typischerweise C++) erfiillt werden. Jedoch haben moderne,
objektorientierte Programmiersprachen aufgrund ihrer oben genannten Eigenschaften Vorteile
bei der Erfiillung der Kriterien Modulare Erweiterbarkeit, Lesbarkeit und Modellierung kom-
plexer Datenstrukturen. Die folgende Abbildung 2.6 veranschaulicht die Anwendung der ob-
jektorientierten Programmierung in einem Flugsimulator:

Objekt Aero
Daten ca, Cw, Ma, o
Load, Init,
Methoden Update

Abbildung 2.6: Schematische Darstellung von objektorientierten Rechenmodellen.

Das Objekt Aero beinhaltet sowohl die aerodynamischen Beiwerte in Abhédngigkeit von der
Machzahl Ma und des Anstellwinkels o, als auch die Methoden, mit denen diese Daten einge-
lesen (Load), initialisiert (Init) und interpoliert (Update) werden. Damit stellt das Rechen-
modell bzw. Objekt eine Einheit mit den eingangs erlduterten Vorteilen dar. Abbildung 2.7
demonstriert die Verwendung eines solchen Rechenmodells im Simulationsprogramm.

aero (1l) .Update (machNumber, angleOfAttack, cA, cW)

Abbildung 2.7: Verwendung eines objektorientierten Rechenmodells.

Die Methode Update des Objekts aero (1) (Aerodynamikmodell der Flugphase 1) greift auf
die eigenen Daten zu, die in dem Objekt enthalten und fiir andere Programmteile unzugénglich
sind (Datenkapselung) und liefert die aerodynamischen Beiwerte cA und cw fiir die aktuelle
Flugmachzahl machNumber und den Anstellwinkel angleOfAttack. Zur Auswertung der
Rechenmodelle werden in der Simulation immer die Auswertungsfunktionen der Rechenmo-
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dell-Objekte aufgerufen. Da jedes Objekt seine spezifischen Methoden auf seine Daten anwen-
det, wird immer die richtige Methode die richtigen Daten auswerten, auch wenn es viele ver-
schiedene Modellarten gibt.

Bei dieser Vorgehensweise ist eine detaillierte Kenntnis des Simulatorcodes fiir die Implemen-
tierung eines neuen Modelltyps nicht notig. Auf der anderen Seite ist fiir die Benutzung von
verschiedenen Modellen eine gute Kenntnis der internen Funktionsweise und der Datenstruktu-
ren der Modelle nicht erforderlich. So konnen im Simulationsprogramm viele Modelle als ei-
genstindige und unabhidngige Einheiten integriert werden. Diese offenkundigen Vorteile des
objektorientierten Softwareentwurfs werden in [103] im Detail diskutiert, wihrend die Grund-
konzepte der objektorientierten Programmierung in [108] beschrieben sind.

Aufgrund der erlduterten Vorziige wurde hier die objektorientierte Programmierung der
sequenziellen Programmierung vorgezogen.

Auswahl der Programmiersprache

Fiir die objektorientierte Uberarbeitung des RTSOPT-Codes wurden die Programmiersprachen
Fortran90, Java, Ada und C++ betrachtet. Fortran90 zdhlt zwar nicht zu den reinen objekt-
orientierten Sprachen, hat aber durchaus objektorientierte Ziige und ermoglicht eine solche
Softwareentwicklung. In [21] bis [24] werden wissenschaftliche Hochleistungsrechnung und
Implementierung von aus C++ gut bekannten objektorientierten Konzepten wie Polymorphie
und Vererbung mit Fortran90 beschrieben. Eine komplette Beschreibung der Programmier-
sprache wird in [89] gegeben. Im Folgenden werden die Vor- und Nachteile der o.g. Program-
miersprachen diskutiert.

Die objektorientierte Programmierung vollzieht mit Verzogerung den Einzug in wissenschaft-
liche Programme. Der Grund ist die weite Verbreitung der sequenziellen Programmierung mit
Fortran77 oder C. Entwickler neuer, numerischer Analyseprogramme miissen — wenn sie
objektorientierte Programmierung praktizieren wollen — nicht nur eine neue Programmierspra-
che erlernen, sondern auch ein neues Softwarekonzept. Hier hat Fortran90 zwei wichtige Vor-
teile. Erstens konnen sequenzielle Programme in Fortran77 ohne Anderungen in Fortran90-
Programme eingebunden werden. Zweitens wird der noch in der Entwicklung befindliche
Nachfolger Fortran2003 eine vollkommen objektorientierte Sprache und kompatibel zu Fort-
ran90/95 sein [31]. Damit ermdglicht Fortran90 einen graduellen Ubergang von der sequen-
ziellen zur objektorientierten Programmierung.

Das Analysewerkzeug RTSOPT wird am Institut fiir Raumfahrtsysteme oft im Rahmen von
Studien- und Diplomarbeiten eingesetzt. Die meisten Benutzer sind Studenten ohne gute Pro-
grammierkenntnisse. Sie werden hiufig erst bei der Implementierung eines neuen Simulati-
onsmodells (z.B. Aerodynamikmodell) mit der Programmierung konfrontiert. Daher muss die
Programmiersprache schnell erlernbar sein. Erfahrungsgeméf kann Fortran innerhalb weniger
Wochen gelernt werden. Bei den Sprachen C++, Java und Ada miissen eine komplexere Syn-
tax und objektorientierte Konzepte erlernt werden. Objektorientierte Fortran90-Module konnen
dagegen zuerst sequenziell und unabhingig vom Hauptprogramm implementiert und im An-
schluss durch geringfiigige Anpassung in einer Klasse eingebettet, eingekapselt, in das objekt-
orientierte Hauptprogramm integriert werden. Dieser Schritt kann durch den Betreuer des Co-
des in kiirzester Zeit erledigt werden.
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Interpretative Sprachen wie Java werden wihrend der Programmlaufzeit interpretiert bzw. in
die Maschinensprache iibersetzt und ausgefiihrt. Dies fiihrt allgemein zu EinbuBlen in der Re-
chenleistung. Ein umfangreicher Leistungsvergleich zwischen C, C++, Fortran und Java zeigt
jedoch, dass Java Codes nur geringfiigig langsamer als Codes in den anderen betrachteten
Sprachen sind [13]. Ein Vergleich zwischen Fortran, C++ und Ada zeigt etwas lingere Aus-
fiihrungszeiten bei Ada Codes. Aber die Stiarke von Ada liegt mehr in den Bereichen Produkti-
vitdt und vor allem Sicherheit [122]. Beide Untersuchungen zeigen, dass Fortran Codes meis-
tens etwas schneller sind. Diese Hinweise verdeutlichen, dass die Rechenleistung der Pro-
grammiersprache kein ausschlaggebendes Kriterium ist.

Die Parallelisierung des Analysewerkzeugs und sein Einsatz auf Supercomputern ermoglicht
eine grofle Leistungssteigerung. Beispielsweise wurde in [84] durch die Parallelisierung der
Gradientenberechnung in RTSOPT eine zehnfache Beschleunigung erreicht. Eine solche Leis-
tungssteigerung gibt dem Benutzer mehr Zeit fiir die Analyse von Ergebnissen, mehr Freiheit
bei Proberechnungen und die Mdoglichkeit, neue komplexere Problemstellungen zu 16sen. Hier
hat Fortran90 deutliche Vorteile gegeniiber Java, C und Ada. Am Rechenzentrum der Univer-
sitdt Stuttgart ist die Verwendung von Fortran90 im Hochstleistungsrechnen sehr verbreitet
und wird sehr gut unterstiitzt. Fortran-Compiler auf Supercomputer sind sehr weit entwickelt.
High Performance Fortran (eine fiir Supercomputer erweiterte Version) basiert auf Fortran90.
Wie objektorientierte Programmierung erhilt auch Java den Einzug in den Bereich High
Performance Computing [27]. Jedoch ist der Einsatz von Fortran90 mit MPI (Message Passing
Interface) [83], eine fiir den Datenaustausch zwischen den Rechnerknoten auf Parallelrechnern
sehr verbreitete und etablierte Vorgehensweise. Daher hat Fortran diesbeziiglich einen wichti-
gen Vorteil gegeniiber anderen Programmiersprachen.

Da Analysewerkzeuge Ergebnis jahrelanger kontinuierlicher Entwicklungsarbeit und oft eine
Kombination von mehreren Programmpaketen sind, miissen bei der Auswahl der Program-
miersprache auch die bisher benutzten Sprachen beriicksichtigt werden. Es ist zwar moglich,
eine Kombination von mehreren Programmiersprachen zu verwenden, jedoch entstehen bei der
Benutzung verschiedener Compiler und Plattformen Inkompatibilitits- und Anpassungsprob-
leme. Am IRS wurden die meisten Flug- und Systemoptimierungsprogramme und Rechenmo-
delle der Simulation in Fortran implementiert. Bei Benutzung von Fortran kénnen diese Mo-
delle und weitere Programm-Module weiter gemeinsam benutzt bzw. iibernommen werden.

Um Entwicklungszeit zu sparen, werden in Analyseprogrammen externe Programmbibliothe-
ken eingebunden, die mathematische Verfahren wie numerische Optimierung, Interpolation,
Gleichungsloser etc. beinhalten.

In RTSOPT werden Interpolationsverfahren, Differentialgleichungsléser und das Nichtlineare
Sequenziell-Quadratische Optimierungsverfahren NLPQL [92] aus der Programmbibliothek
IMSL [117] verwendet. IMSL ist fiir verschiedene Plattformen (z.B. PC, Workstations, Super-
computer) und in verschiedenen Programmiersprachen (Fortran, C, Java) erhiltlich und sowohl
am IRS als auch am Rechenzentrum der Universitit Stuttgart verfiigbar. In der neuen Version
von RTSOPT wird die IMSL-Bibliothek weiterhin benutzt. Jedoch wird das NLPQL-
Verfahren durch die moderne Sparse Optimal Control Software (SOCS) [10] von Boeing er-
setzt. Wihrend die Rechenzeit bei NLPQL iiberproportional mit der Anzahl der Optimierungs-
variablen steigt, hingt sie bei SOCS nur von der Anzahl der Zustandsvariablen ab. Damit kann
eine erhebliche Leistungssteigerung erwartet werden (was durch die Optimierungsergebnisse
in Kapitel 6 bestitigt wird). Dieses Optimierungsverfahren ist in Fortran77 implementiert.
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Bei der Entscheidung iiber die Programmiersprache miissen ferner noch die Auswahl an wis-
senschaftlichen Programmbibliotheken fiir die gewihlte Sprache und die Verfiigbarkeit dieser
Bibliotheken auf verschiedenen Plattformen beriicksichtigt werden. Da Fortran historisch be-
dingt und durch seine Eignung fiir numerische Aufgaben im wissenschaftlichen Rechnen sehr
beliebt und verbreitet ist, gibt es hierfiir eine sehr groBe Auswahl an wissenschaftlichen, ma-
thematischen und grafischen Programmbibliotheken. Eine iibersichtliche Zusammenstellung
einer groBen Auswahl solcher Bibliotheken wird beispielsweise in [82] gegeben.

Wie bereits erldutert, ist die Lesbarkeit des Programmcodes ein wichtiger Aspekt. Eine strikte
Syntax wie bei Fortran77 (z.B. maximal sechs Zeichen fiir Namen, Spaltenregel) erschwert ei-
ne selbsterkldrende und lesbare Art der Kodierung. An dieser Stelle muss aber bemerkt wer-
den, dass Fortran90 oder C++ nicht zu lesbarem Programmierstil zwingen. Hier liegt die Ver-
antwortung beim Programmierer. Jedoch bieten moderne Sprachen wie Java, C++, Ada und
Fortran90 sehr viel Flexibilitit und keine Einschridnkungen bei der iibersichtlichen Codegestal-
tung. Ein selbstdokumentierender Programmcode hat neben seiner besseren Lesbarkeit auch
den Vorteil, dass der Code ohne eine ausfiihrliche, aufwendige Programmdokumentation ver-
standlich ist und die Implementierung ziigiger erfolgen kann, weil z.B. das Suchen und Ver-
wechseln von Variablennamen entféllt.

Bei der Verwendung weniger weit verbreiteter oder "exotischer" Programmiersprachen wird
der Austausch von Erfahrungen und Programmcodes mit anderen Benutzern schwierig. Des
Weiteren muss sichergestellt werden, dass der bendtigte Compiler auf allen in Frage kommen-
den Plattformen verfiigbar ist. Die hier betrachteten Programmiersprachen sind alle weit ver-
breitet und verfiigbar. Lediglich die Unterstiitzung von Java und Ada ist auf Supercomputern
fraglich.

Nach Beriicksichtigung der oben diskutierten Kriterien wird fiir das Analysewerkzeug
RTSOPT die objektorientierte Programmierung in Fortran90 ausgewihlt. In der Tabelle 2.1
sind die Vor- und Nachteile der betrachteten Programmiersprachen zusammengefasst. Mit (+)
wird ein Vorteil, mit (-) ein Nachteil angezeigt. Der Eintrag (0) bedeutet kein entscheidender
Vorteil oder Nachteil.

Fortran90 |C++ |Java |Ada
Lernen + - - -
Leistung + 0 0 0
Supercomputer + - - -
Vorhandene Software + - - -
Bibliotheken + 0 0 0
Lesbarkeit + + + +

Tabelle 2.1: Vor- und Nachteile der betrachteten Sprachen.
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2.2 Die Visualisierungsmethode

Die Visualisierung ist ein unverzichtbares Hilfsmittel bei der Ergebnisaufbereitung und
-auswertung einer Simulation und Optimierung von Trigersystemen. Fiir die Wahl einer oder
mehrerer Visualisierungsmethoden miissen die zu erfiilllenden Aufgaben und die technischen
Anforderungen beriicksichtigt werden.

Die Aufgaben der Visualisierung

Die Aufgaben der Visualisierung betreffen die Darstellung zwei- und dreidimensionaler Plots
(z.B. von Rechenmodellen und Simulationsergebnissen), die Darstellung des Raumfahrzeugs
und der Flugbahn. Im Folgenden werden diese Teilaufgaben néher erldutert.

2D bzw. 3D Darstellungen: Viele physikalische Modelle (z.B. Aerodynamik-Beiwerte in Ab-
hingigkeit von der Machzahl und dem Anstellwinkel) basieren auf diskreten, mehrdimensiona-
len Daten, die tabellarisch zusammengefasst sind. Wihrend der Simulation werden solche Mo-
delle durch mehrdimensionale Interpolation zwischen den diskreten Daten ausgewertet. Vor
der Verwendung solcher Modelle muss die Qualitit der Interpolation durch einen Vergleich
zwischen den Datenpunkten und der interpolierten dreidimensionalen Fliche tiberpriift werden.
Dies unterstiitzt den Benutzer bei der Auswahl einer fiir die gegebenen Modelldaten am besten
geeigneten Interpolationsmethode und bei der schnellen Identifizierung von Fehlern, wie Kni-
cke oder Uberschwingverhalten bei der Interpolation. Desgleichen lassen die Zeitverlidufe der
Zustandsvariablen eine effektive Analyse und Bewertung der Simulationsergebnisse zu.

Darstellung von Raumfahrzeugen: Eine dreidimensionale Modellierung und Darstellung eines
Triagersystems ist bei der konzeptuellen Systemauslegung ebenfalls unverzichtbar. Bei der Op-
timierung einer Trigerkonfiguration werden Subsysteme oder einzelne Entwurfsgroflen wie
z.B. die Fliigelflache, die Tankvolumina als zeitunabhéngige Parameter in die numerische Op-
timierung einbezogen. Die dabei notwendige Geometrieskalierung muss aufgrund der be-
schrinkten Geltungsbereiche der Modelle (z.B. Massenmodell, Aerodynamik) und physikali-
schen Beschrinkungen (z.B. Tank-Wand-Abstand) in einem vorgegebenen Bereich einge-
schriinkt werden. Dabei muss der Benutzer die Anderungen der Geometrie, Uberschneidungen
zwischen den Subsystemen, die Proportionen und den Optimierungsverlauf verfolgen, analy-
sieren und iiberpriifen konnen. Eine detaillierte Beschreibung der Systemskalierung wird in
[84] gegeben.

Flugbahndarstellung: Ein wichtiges Hilfsmittel bei der Analyse von Simulationsergebnissen ist
die dreidimensionale, animierte Darstellung des Flugverlaufs. Der Nutzen einer solchen Ani-
mation wird zusétzlich durch die numerische Anzeige von Flugzustandsdaten erweitert. Be-
sonders bei der Simulation komplizierter, dreidimensionaler Flugmandver mit Rotationen um
alle drei Flugkorperachsen ist eine Animation sehr niitzlich, weil sie Bewegungsabliufe leich-
ter beurteilen ldsst als z.B. Zeitprofile der verschiedenen Flugvariablen. Nicht unwichtig ist
auch die Uberzeugungskraft einer solchen Animation auf AuBenstehende bei der Priisentation
eines Projekts.

31



2 Softwaretechnische Uberlegungen

Die Wahl der Visualisierungsmethode

Fiir die Wahl einer Visualisierungsmethode werden die in Frage kommenden Methoden nach-
folgend aufgelistet und ihre Funktionalitit bzw. Vor- und Nachteile diskutiert.

Die Visualisierung von Analyseergebnissen kann in einer externen Grafikanwendung durch
Importierung von Ausgabedateien in die Anwendung, durch Verkniipfung der Anwendung mit
dem Analysewerkzeug oder durch ein im Analysewerkzeug integriertes Grafikprogramm reali-
siert werden. Die externe Grafikanwendung kann dabei ein kommerzielles oder ein selbst ent-
wickeltes Programmpaket oder eine Kombination sein.

Eine im Analysewerkzeug integrierte Visualisierung bringt viele Probleme mit sich. Das Pro-
grammpaket wird sehr komplex, denn die Visualisierungsmethode muss so gewihlt werden,
dass das komplette Programmpaket plattformunabhingig bleibt. Sie muss kompatibel mit dem
Rest des Programmpakets sein. Die Entwicklung der grafischen Funktionen erfordert genaue
Kenntnis des gesamten Codes. Das Programmpaket ist dann ohne die grafischen Funktionen
nicht einsatzfihig. Besonders bei Verwendung kommerzieller Grafikbibliotheken kann die
Portierung des Programmpakets auf eine andere Plattform scheitern, wenn diese Bibliothek fiir
diese Plattform nicht verfiigbar ist. Aus diesen Griinden wurde das Visualisierungsmodul des
RTSOPT nicht im Programmsystem integriert.

Folgende externe Visualisierungstechniken werden betrachtet:

e Grafikanwendung, entwickelt mit einer kommerziellen Grafikbibliothek
e Grafikanwendung, entwickelt mit Java, OpenGL oder PHIGS
e Kommerzielle Grafikanwendungen

e Virtual Reality Modeling Language (VRML)

Kommerzielle Grafikbibliotheken ermdglichen eine schnelle Entwicklung wissenschaftlicher
Grafikpakete. Der entscheidende Nachteil sind die hohen Lizenzkosten im Bereich € 1000 —
5000 [82]. Bei Bedarf an mehreren Lizenzen fiir mehrere Arbeitsplitze und Plattformen ent-
stehen groBBe Kosten, die sie nur noch fiir die kommerzielle Softwareentwicklung interessant
machen, weil sie einen sehr gro3en Funktionsumfang und eine einfache Einbindung der Visua-
lisierung in ein Analysewerkzeug ermdoglichen.

Die Grafikbibliothek OpenGL [79] ist frei erhéltlich, sehr umfangreich und durch die direkte
hardwareseitige Unterstiitzung sehr leistungsfiahig. OpenGL ist sehr verbreitet, plattformunab-
hingig und ihre Spezifikation ist ein Industriestandard [32]. Mit OpenGL und C++ wurde eine
Lageanimation fiir die Unterstiitzung der Flugdatenanalyse der IRDT-1-Kapsel [38], eine ge-
nerische dreidimensionale Riickkehrbahndarstellung und parametrische Trigermodelle erstellt.
Diese sind in der nichsten Abbildung 2.8 dargestellt.
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Abbildung 2.8:  Animation bzw. Darstellung von Fahrzeugen, Flugbahnen und
Kapsel-Taumelbewegungen mit OpenGL.

Die Erfahrung zeigt, dass die Entwicklung kleinerer Grafikpakete mit C++ und OpenGL ohne
groflen Entwicklungsaufwand moglich ist. Ein entscheidender Nachteil dieser Vorgehensweise
ist jedoch der Aufwand bei der programmatischen Modellierung von Raumfahrzeugen. Auch
die Entwicklung eines Importfilters fiir gdngige CAD-Dateien ist mit hohem Aufwand verbun-
den.

Eine Alternative zu OpenGL stellen das Programmer's Hierarchical Interactive Graphics Sys-
tem PHIGS bzw. PHIGS-PLUS (Plus Lumiere and Surfaces) dar. Im Gegensatz zu OpenGL
bieten diese Grafikstandards [52], [53] nicht nur Darstellungsfunktionalitit, sondern auch
Funktionen fiir die Eingabe, Interaktion, Modifizierung, Ausgabe, Speicherung der Modelle
und Verwaltung der Grafikelemente im Speicher [39], [45]. Obwohl PHIGS-PLUS auch Frei-
formflichen (B-Spline- und Nonuniform B-Spline-Flichen NURBS[39]) unterstiitzt, ist der
Entwicklungsaufwand fiir das Einlesen von mit CAD-Systemen erzeugten Fahrzeugmodellen,
wie bei OpenGL, sehr hoch.

Zum Standardumfang der Programmiersprache Java gehort auch Java3D [109], welches sehr
umfangreiche Grafikfunktionen bietet. Da Java eine hardwareunabhéngige, interpretative Pro-
grammiersprache ist, basiert die Umsetzung der Grafikfunktionen auf der Hardwareseite auf
OpenGL. Fiir Testzwecke entwickelte Java3D-Programme zeigten sehr gute Leistungen unter
Windows. Ein Nachteil von Java3D ist jedoch, wie bei OpenGL, die aufwindige Fahrzeugmo-
dellierung. Aufgrund des Entwicklungsaufwandes wurde hier auch auf die Entwicklung eines
interaktiven Visualisierungspakets mit Java3D verzichtet.

Kommerzielle Grafikanwendungen und CAD-Systeme sind wegen ihrer Leistungsfihigkeit
und ihrem Nutzen bei der technischen Berichterstellung, Modellierung, Systementwurf und
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Ergebnisanalyse unverzichtbar. Eine Verkniipfung solcher Programmpakete mit einem selbst
entwickelten Analysewerkzeug ist moglich. Eine einfache Methode ist die Kommunikation
iber Dateien, die zwischen der Anwendung und dem Analysewerkzeug durch Import / Export
ausgetauscht werden. Eine anspruchsvolle Vorgehensweise ist die Integration und Kopplung
verschiedener, verteilter Anwendungen mit der Common Object Request Broker Architecture
CORBA Technologie [78]. CORBA baut auf einem herstellerunabhéngigen Standardprotokoll
auf, das die Verkniipfung von mehreren Programmen ermdglicht, die auf unterschiedlichen
Rechnern, Betriebssystemen und Computernetzen laufen. Eine Anwendung dieser Technologie
fiir die multidisziplindre Systemanalyse, bei der verschiedene Anwendungen und mit verschie-
denen Programmiersprachen entwickelte Werkzeuge auf verteilten Rechnern gekoppelt wer-
den, ist in [30] dokumentiert. Jedoch ist der dafiir benotigte Aufwand fiir die Zwecke der vor-
liegenden Arbeit nicht berechtigt. Deswegen wird die einfachere, erste Methode bevorzugt.

Bei der Verwendung einer kommerziellen Software muss sichergestellt werden, dass keine
Abhingigkeiten bestehen, die den langfristigen Einsatz und die Portierung des Analysepro-
gramms gefihrden. Am IRS wurde das CAD-Programm Pro/ENGINEER [81] verwendet, um
Fahrzeugmodelle zu erstellen und zu visualisieren [84]. Nach einer Aktualisierung von
Pro/ENGINEER wurde festgestellt, dass die Programmierschnittstelle Pro/DEVELOP [80] ge-
dndert wurde und einen neuen C-Compiler benétigte, der wiederum eine Aktualisierung des
Betriebssystems erforderte. Vor dem Hintergrund dieser Erfahrung wurde in der vorliegenden
Programmversion eine enge Verkniipfung mit externen Programmen vermieden. Dariiber hin-
aus miissen bei Verkniipfung eines Analysewerkzeuges mit kommerziellen Anwendungen
auch die Verfiigbarkeit der Anwendung auf verschiedenen Plattformen, die Lizenzbedingun-
gen und -kosten beriicksichtigt werden.

Virtual Reality Modeling Language VRML ist ein ISO-Standard [118] und dient der Modellie-
rung virtueller Welten mit einer Skriptsprache dhnlich wie Hypertext Markup Language
HTML [123], womit Internetseiten erstellt werden. VRML-Modelle sind reine Textdateien und
konnen mit einem kostenlosen Betrachter, meistens eine Browser-Erweiterung, angesehen
werden. Im Internet wird eine grole Auswahl an VRML-Betrachtern angeboten. Diese Model-
le konnen mit beliebigen Texteditoren bearbeitet werden. Fiir die Erstellung komplexer Model-
le werden auch spezielle VRML-Editoren und -Modelliersoftware angeboten. Die Interaktion
wird vom Internet-Browser tibernommen und kann durch im Modell in JavaScript implemen-
tierte Funktionen erweitert werden. JavaScript ist, einfach ausgedriickt, eine Skriptsprache zur
Erweiterung von HTML um Objekte und Funktionen. Obwohl JavaScript und Java urspriing-
lich unabhiingig von einander entwickelt wurden, werden sie durch die gemeinsamen Entwick-
ler (Sun Microsystems und Netscape) immer stidrker verkniipft. Eine ausfiithrliche Beschrei-
bung von JavaScript ist in [62] gegeben.

Die Austauschbarkeit von VRML-Modellen ist ein groBer Vorteil. Der Austausch ist nicht nur
tiber das Internet moglich sondern auch zwischen verschiedenen Grafikprogrammen. Viele
CAD- und Modellierprogramme kénnen VRML importieren bzw. exportieren. Es werden auch
viele kommerzielle Konvertierungsprogramme angeboten, die Modelle von VRML in géngige
CAD-Formate und zuriick konvertieren konnen (z.B. fiir das in der Luft- und Raumfahrt ver-
breitet genutzte CAD-System CATIA). So konnen vorhandene CAD-Modelle in einer VRML-
Animation benutzt werden. Konvertierung von Geometriedaten in VRML-Modelle mit einem
einfachen Programm kann auch ohne groen Entwicklungsaufwand realisiert werden.

Da VRML-Dateien reine Textdateien sind, konnen sie vom Analysewerkzeug aus programma-
tisch erzeugt werden. Diese Vorgehensweise wurde gewihlt, um aus den Simulationsergebnis-
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sen automatisch eine dreidimensionale Fluganimation und zweidimensionale Plots zu erstellen.
So stehen die grafisch aufbereiteten Ergebnisse wihrend bzw. unmittelbar nach der Berech-
nung zur Verfiigung.

Erfahrungsgemil ist das Erlernen von VRML-Grundlagen einfach. Die Modifizierung vor-
handener Modelle stellt auch fiir Anfinger, nach einer kurzen Einfiihrung, kein Problem dar.
Die komplette VRML-Spezifikation ist in [15] und [118] dokumentiert, und eine ausfiihrliche
Einsteiger-Dokumentation ist in [20] gegeben.

VRML ist eine verbreitete Technik in der immersiven Virtuellen Realitdt (VR). Die immersive
Betrachtung bedeutet, dass der Betrachter in die Virtuelle Welt "eintauchen", sich in dieser
Welt bewegen, die Modelle aus verschiedenen Blickwinkeln betrachten und mit virtuellen Ob-
jekten interagieren kann. Wie in vielen VR-Labors wird diese Technik auch am Hochstleis-
tungsrechenzentrum Stuttgart [40] eingesetzt. Die am IRS erstellten VRML-Modelle kénnen
dort in einer vierwandigen VR-Umgebung CUBE [18], [88] ohne Anpassung immersiv be-
trachtet werden.

In der nachstehenden Tabelle 2.2 sind die Vor- und Nachteile der betrachteten Visualisie-
rungsmethoden zusammengefasst. Mit (+) wird ein Vorteil, mit (-) ein Nachteil angezeigt. Der
Eintrag (0) bedeutet kein entscheidender Vorteil oder Nachteil.

< |Bibliothek
© | Anwendung

Plattformunabhingigkeit

Standardisierung

+ |+ |+ |OpenGL
+ |+ |+ |Java3D

Leistungsfihigkeit

© |+ |+ |+ |PHIGS

Lernbarkeit

Entwicklungsaufwand
Schnittstellen

Interaktion
Austauschbarkeit

ol+ |+ |o|l+ |+
ol+ |o|l+ |+ |0

+ |+ |+ |+ |+ |+ |+ |+ |+ |VRML

Verfiigbarkeit - + - +

Tabelle 2.2: Vergleich der betrachteten Visualisierungsmethoden.

Aufgrund der Vorteile von VRML, die im Vergleich mit anderen Visualisierungsmethoden
diskutiert wurden, wird in dieser Arbeit VRML als die Hauptvisualisierungsmethode gewdhlt.
Jedoch wird auf professionelle, kommerzielle Grafikanwendungen nicht verzichtet. Der Da-
tenaustausch wird, wie oben begriindet, iiber Textdateien realisiert. Die Ausgabefunktionen
wurden so erweitert, dass ein direktes Laden der Flugsimulationsergebnisse in kommerzielle
Tabellenkalkulations- bzw. Plotprogramme moglich ist. Die neuen Visualisierungsfunktionen
des RTSOPT sind in Kapitel 5 dokumentiert.
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2.3 Die Benutzerschnittstelle

Die Schnittstellen des Analysewerkzeugs zu externen Grafikanwendungen und zur Visualisie-
rung mit VRML wurden bereits diskutiert. In diesem Kapitel werden die grafische Benutzer-
schnittstelle (GUI, Graphical User Interface) und die Ein- und Ausgabeschnittstellen beschrie-
ben. Wie bei der Auswahl der Programmiersprache und der Visualisierungsmethode werden
zunichst die Anforderungen an die Benutzerschnittstelle aufgestellt und anschlieBend ver-
schiedene Methoden fiir ihre Implementierung verglichen.

Aufgaben und Anforderungen

Die allgemeine Aufgabe der Benutzerschnittstelle ist es, die Benutzereingaben zu ermdglichen
und die mit dem Programm produzierten Ergebnisse darzustellen. Im vorliegenden Fall besteht
die Eingabe aus Umweltmodellen, Beschreibung einer Raumtransportmission mit Randbedin-
gungen, Flugbeschrinkungen, Flugsteuerung und dem Modell eines Trigersystems mit mehre-
ren Stufen, Triebwerken und aerodynamischen Eigenschaften. Da RTSOPT ein Werkzeug ist,
mit dem verschiedene Trigersysteme und Missionen untersucht werden, muss die Benutzer-
schnittstelle die Eingabe verschiedener Kombinationen von Rechenmodellen und eine variable
Anzahl von Flugphasen ermoglichen.

Ein Ziel dieser Teilarbeit ist die Effektivitdt des gesamten Analysewerkzeugs auch durch die
Verbesserung der Benutzerschnittstelle zu steigern. Dabei muss die Benutzerschnittstelle eben-
falls den in Kapitel 2.1 erlduterten softwaretechnischen Anforderungen geniigen. Eine emp-
findliche Schwiche der bisherigen Benutzerschnittstelle war die Plattformabhédngigkeit der
grafischen Oberfldche. Sie basierte auf AIX Windows Interface Composer AIC [47] und war
daher sowohl von dem Rechnertyp als auch von einem bestimmten Betriebssystem abhéngig.
Eine weitere Schwiche bestand darin, dass viele Benutzereingaben (z.B. Rechenmodelle, Stu-
fentrennung, Flugsteuerung) nur durch Anpassungen und Implementierung neuer Modelle im
Programmcode mdoglich waren. Ferner mussten neue Modelldaten und ihre Interpolation neu
implementiert werden. Dadurch entstanden mehrere Programmversionen und die Vorbereitung
einer Untersuchung war aufgrund der Einarbeitungszeit in den Programmcode und Implemen-
tierung neuer Modelle durch den Benutzer sehr aufwindig.

Vor diesem Erfahrungshintergrund wurde eine neue Softwarelosung entwickelt, um die Benut-
zerschnittstelle zu verbessern. Im folgenden Kapitel werden das Softwarekonzept und die Vor-
teile der verbesserten Benutzerschnittstelle von RTSOPT dokumentiert.

Die Implementierung der grafischen Benutzeroberfliche

Fiir die Implementierung der grafischen Benutzeroberfliche von RTSOPT standen Java, Forms
Library, Visual C++ und Fortran mit einer kommerziellen GUI-Bibliothek zur Auswahl.

Die Programmbibliothek Forms [124] ermoglicht eine schnelle GUI-Entwicklung in C bzw.
C++ auf der Basis von X, dem Standard Netzwerk-Grafiksystem unter UNIX und Linux. In
[55] ist eine mit Forms entwickelte GUI fiir einen Gittergenerator fiir Stromungssimulation un-
ter Linux und UNIX beschrieben. Jedoch wurde Forms aufgrund der Abhingigkeit von X, feh-
lender Herstellerunterstiitzung und der bendtigten zusitzlichen direkten X-Programmierung
nicht gewdhlt. Desgleichen wurde auch Visual C++ aufgrund der Plattformabhingigkeit (PC,
Windows) nicht beriicksichtigt. Die Losung mit Fortran und einer kommerziellen GUI-
Bibliothek wurde wegen den Kosten und der Abhéngigkeit von bestimmten plattformspezifi-
schen Lizenzbedingungen verworfen. Diese Nachteile gibt es bei der GUI-Entwicklung mit
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Java Foundation Classes JFC nicht. Dies gehort zum Standardumfang der Programmiersprache
Java und beinhaltet alle Funktionen und Elemente, die in modernen GUIs verwendet werden
[115]. Die Plattformunabhiéngigkeit von Java basiert auf dem Konzept der Virtuellen Maschine
(VM), das in Abbildung 2.9 betrachtet wird.

[ Java Quelltext ]—»[ Java Compiler H Java Bibliothek }
[ Java Bytecode ]

Software-
Entwicklung

Java Interpreter Java Interpreter Java Interpreter
Virtual Machrne Virtual Machme Virtual Machrne

Interpreter-Ebene

Betriebssystem 1
Plattform 1

Betrrebssystem 2
Plattform 2

Betrrebssystem 3
Plattform 3

Betreibssystem-/
Hardware-Ebene

Abbildung 2.9: Schematische Darstellung der Java Virtuellen Maschine.

Die Virtuelle Maschine bezeichnet eine Softwareschicht zwischen Java Programmen und der
Hardware. Sie stellt das Softwareabbild eines standardisierten, virtuellen Rechners dar. Die
Schnittstelle zwischen der VM und dem kompilierten Java-Programm (Java Bytecode) ist in
der Java-Spezifikation festgelegt, so dass alle Java-Programme auf allen virtuellen Maschinen
laufen konnen. Die hardwarespezifische Schnittstelle andererseits wird von jedem Computer-
hersteller implementiert und zur Verfiigung gestellt. Damit sind alle Java-Programme auf allen
Plattformen lauffihig. Eine ausfiihrliche Beschreibung sowohl dieses Konzepts als auch der
Programmiersprache ist in [43] und [44] gegeben.

Verbesserungen in der Benutzung

Vom Startdialog von RTSOPT konnen verschiedene elektronische Formulare gestartet werden,
die zur Erstellung von Modell- und Eingabedateien verwendet werden.

Die Eingabefunktionen des Programmsystems RTSOPT wurden vollig iiberarbeitet und die
bisherige programmgesteuerte Problemdefinition durch ein datengesteuertes Konzept ersetzt.
Dadurch werden missionsspezifische Programmcode-Modifikationen vermieden. Flugsteue-
rungsalgorithmen oder Modelle, die zu kompliziert sind, um sie mit einer allgemeingiiltigen
Methode darzustellen, miissen weiterhin im Code implementiert werden. Dies ist aber ohne die
0.g. Nachteile auf eine objektorientierte Art weiterhin moglich.

Eine weitere Entwicklung der Eingabefunktionen stellen die Eingabeanalysefunktionen dar.
Diese unterstiitzen unformatierte Eingabedateien (Textdateien) mit beliebig vielen und beliebig
positionierten Leer- und Kommentarzeilen und analysieren die Eingabe, um den Benutzer mit
priazisen Fehlermeldungen, die die Fehlerbeschreibung, den Dateinamen und die Zeilennum-
mer beinhalten, zu unterstiitzen. Die Eingabeanalyse iiberpriift u.a. auch Fehler wie Diskrepanz
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zwischen Datei- und Programmversion, fehlende Anfiihrungszeichen, fehlende Daten und phy-
sikalisch unsinnige Daten (z.B. negative Dichte).

Die Ausgabefunktionen wurden ebenfalls iiberarbeitet. Es wird z.B. eine Log-Datei angelegt,
die genau dokumentiert, welche Schritte das Programm ausfiihrt. Diese Datei beinhaltet auch
Warnungen, Fehlermeldungen, Uhrzeit- und Datums-Angaben. AuBlerdem werden Modellda-
teien (z.B. eine optimierte Flugsteuerung) automatisch kommentiert, im Ausgabeverzeichnis
gespeichert und konnen bei einem Neustart bzw. neuen Projekt als Eingabedatei wieder ver-
wendet werden.

Beim Start des Programms 14dt die Benutzerschnittstelle projektspezifische Einstellungen, Be-
nutzeroptionen (Dezimalpunkt/-komma, Auswahl eines Zeichens fiir die Trennung von Daten-
spalten) und eine Aufgabenliste. Mit Hilfe der Aufgabenliste kann der Benutzer Funktionen
wie Massenanalyse, Flugsimulation, Optimierung, Eingabekontrolle, usw. ein- oder ausschal-
ten.

Da alle Ein- und Ausgabedateien Textdateien sind, konnte die Entwicklung der grafischen Be-
nutzerschnittstelle (GUI) in Java unabhédngig vom Analysewerkzeug durchgefiihrt werden. Die
GUI dient der einfacheren Erstellung und Bearbeitung der Eingabedateien. Abbildung 2.10
zeigt beispielhaft ein elektronisches Formular von RTSOPT zur Erstellung von Flugphasen-
modell-Dateien. In diesen Dateien werden die in dieser Flugphase geltenden Rechenmodelle,
Rand- und Flugbeschriankungen und die Flugsteuerung definiert. Eine ausfiihrlichere Beschrei-
bung der Modelldateien ist in Kapitel 3.2 gegeben.

Mo of thrust models

B

Thrust models
|ascent. thrust _Ai
|[Flight. thrust |

Angle of attacl: Mo of data ( =0

R

Angle of attack: mterpolation method

IEI-SpIine 'I

Angle of attack: order [2,6]
2=linear, 3=quadratic 4=cuhic ..

|2_
Angle of attack data: relative time [0,1] ,[deg]

lo.0 12.5 ]

1.0 -6.0

Abbildung 2.10: Ausschnitt aus dem elektronischen Formular fiir ein Flugphasenmodell.
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In der Abbildung sind Angaben iiber zwei Schubsteuermodelle zu sehen. Ferner sind fiir eine
Anfangsschitzung einer Anstellwinkelsteuerung zwei Datenpunkte (am Anfang und am Ende
der Flugphase) definiert. Fiir die Interpolation der Anstellwinkelsteuerung wurde lineare B-
Spline Interpolation gewihlt.

Die Eingabedateien sind iibersichtlich angelegt, kommentiert und in der Benutzerdokumentati-
on genau beschrieben. Daher konnen sie problemlos per Hand erstellt werden, und eine Ab-
hingigkeit von der grafischen Benutzeroberfliche besteht nicht. Jedoch steigert diese Schnitt-
stelle die Arbeitseffizienz durch Unterstiitzung des Benutzers mit Meniis, Optionsschaltern und
Eingabefeldern, die fehlerhafte Eingaben verhindern. Bei der datenbankbasierten, statistischen
Massenmodellierung, welche die Auswahl zahlreicher Massendaten von Trigersystemen und
Subsystemen und die lineare bzw. logarithmische Regression dieser Daten zur Bestimmung
von iiber 100 Koeffizienten, Konstanten und Exponenten erfordert, ist jedoch die grafische Un-
terstiitzung des Benutzers und die Automatisierung dieses Vorgangs sehr wichtig. Die folgende
Abbildung 2.11 illustriert das grafische Modul zur Massenmodell-Erstellung wihrend der Aus-
wahl von Raketentriebwerken.

E'g’éStructuring Mass Model g P El x|
File Help
S Logarithmic Scale I
Mass : T ( Alpha )
SubSystem @ RocketEngine-Thrust acivalue: 00025421157
Alpha : f(al,a2,43,a4, a5, a6 ) ac2value: 096493805
AC indices: 28,29

@ Unmark @ Unmark A1l

£} Previous I Next
Factor
|
b |
Factor Value : IU

ok |

System Name : LE-7

Comments : Hersteller: NASDA (Japan), Treibstoffkombination: LH2/LOX;
|spivak) = 449 sec; Expansionsverhaeltnis: B0; Ersteinsatz 19...
Hochleistungstriebwerk fuer die 1. Stufe der Japanischen H-ll ...

Alpha : 1180000.0
Mass : 15600
Date : 26.07.95

Abbildung 2.11: Die grafische Benutzeroberfliche fiir die Massenmodellierung.
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Nach dem Laden einer Datei aus der RTSOPT-Massendatenbasis (z.B. Triebwerksmasse in
Abhingigkeit vom Schub) werden diese Daten im Grafikbereich links angezeigt. Aus diesen
Daten werden diejenigen gewdhlt, die mit dem untersuchten System vergleichbar sind. Dazu
wird ein Faktor gewdhlt, der den Grad der Technologie (optimistisch/pessimistisch; +10%) de-
finiert. Die lineare bzw. logarithmische Regressionsanalyse erfolgt nach jeder Anderung der
Auswahl automatisch. Dabei werden Informationen iiber den gewdéhlten Datensatz im unteren
und das aktuelle Ergebnis im oberen Bereich angezeigt. Das Ergebnis ist die Regressionslinie.
Die auf diese Weise bestimmten Korrelationskoeffizienten (Indizes 28, 29) werden automa-
tisch in die Stufenmodelldatei iibertragen, die in Form eines elektronischen Formulars darge-
stellt wird. Die nichste Abbildung 2.12 stellt eine solche Datei wihrend der Erstellung dar.

Egg New Stage File = g v o [=]E3
File Help
io J2 UOULLUULUUL U T ayiuaw LAl 11ass CApULLIL il
11 ID.IZIDIZIU[IIJEIIJDIJDH]D Body flap mass coefficient
12 ID.DDDGDUDUDUD+UD Body flap mass exponent
) ID.DDDGDDI]D[IDDND Body flap mass constant
14 ’U.DDDG[I!JDI]IJEIDHJD Fuselage mass coefficient = f ( fuselage sweep area )
15 ID.EIDEIG[I[IDEIDDD+DD Fuselage mass coefficient £ ( alpha )
16 o 0000000000D+00 Fuselage mass constant
17 lD.DDDGDUDUDUD+UD secondary structure mass factor (unused)
18 ID,EIDEIG[IIJEIIJEIIJDHJD Secondary structure mass constant (unused)
19 |o.0000000000D+00 Thrust frame mass coefficient = £ ( thrust )
20 ]D,EIDEID[II][II][IDD+DD Thrust frame mass constant
21 lD.IJDIZIG[IiJDIJDEIDH]D Insulation mass factor (unused)
22 ID.DDDGDUDUDUD+UD TPE mass factor
23 ID,EIBDGEIHDIJEIDDHID Take off gear mass factor (unused)
24 Iu,uguguunuuu[)mu Take off gear mass constant (unused) ||
25 ID.EIDEIB[IIJEIIJEIDD+DD Landing gear mass coefficient = £ { take off mass )
26 IU,I]DI]U[IIJ[IIJ[IIJDH]U Landing gear mass coefficient = £ ( landing mass )
27 ID.DDUGDGUUDDD+DD Landing gear mass constant
28 |D.DUZS421 157 Rocket engine mass coefficient ( mass / thrust )
29 ID_96493305 Rocket engme mass exponent
30 ID.IZIDEIG[I!JI]IJDDD+DD Nozzle mass exponent (unused)
3 IU.EIEII]G[IIJ[IU[IIJDH]U Rocket engine mass constant
32 ID.DDDDDEIEIEIDEID+UD Turboram engine mass coefficient (unused)
i3 ID.DDDG[IIJEIIJEIIJDHJD Turboram engme tnass coefficient (unused)
34 In_nnannnnnnnrenn Turharatm enmne tnace coefficient Hmwneedl fik

Abbildung 2.12: Eine Stufenmodelldatei wéahrend der Erstellung.

Diese Stufenmodelldateien werden beim Start von RTSOPT eingelesen und beinhalten alle
Daten, die fiir die Massenschitzung benotigt werden.
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Mit Hilfe dieser grafischen Werkzeuge wird die Regressionsanalyse der zahlreichen Eintrige
in der Datenbasis und die Erstellung von Massenmodellen mit iiber 200 Parametern erleichtert
und die Arbeitseffizienz gesteigert.

Eine Online-Benutzerdokumentation bzw. ein Hilfesystem ist mittlerweile Standard bei mo-
derner Software. Die Online-Dokumentation von RTSOPT wurde wegen der Plattformunab-
hingigkeit in Hypertext Markup Language HTML geschrieben. Abbildung 2.13 zeigt beispiel-
haft zwei Seiten dieses Dokuments.

D O HNRG LoD

Adresse i@ DARTSOPTWanualRTSOPT. html

.

£]RTSOPT I Flight Files - Microsoft Internet Explorer von freenet.de E]@

. Datei Bearbeiten Ansicht Favoriten Extras ? ee
RTS ¢ © HRG rease-Use

| adresse | £ DARTSOPTWanual\FlightFiles. htr ] BY wechselnzu i Links
Onlin e

aAngle of attack: interpolation method
! 49 = B-Spline
' 50 = Akima

49
About RT , Angle of attack: B-sSpline order [2,6] ( 2=linear, 3=quadratic 4=cubic .. )
4
Compatib ! Angle of attack: relative time [0,1l], angle0fAttack [deg]
0.0 12.5
Directory 9.2 e
= 0.4 14.0
0.6 15.0
Model Filj 9.8 13.0
1.0 10.0

Interpolat ! Angle of attack: control function constraints [deg] (only optimization)
! 6 numbers: initial LB,UB —-- path LB,UB -- final LB,UB
12.5 12.5 0 40 0 40

! Bank angle: No of data (>0}
3

! Bank angle: interpolation method =

! 49 = B-gpline
€] Fertig ! 50 = Akima
49
! Bank angle: B-Spline order [2,6] ( 2=linear, 3=quadratic 4=cubic .. }
4 i
(i)
&] Fertig o Arbeitsplatz

Abbildung 2.13: Die Online-Dokumentation von RTSOPT.

Das Fenster im Hintergrund stellt die Anfangsseite der Dokumentation und im vorderen Fens-
ter ist eine Beispieldatei eines Flugsteuermodells zu sehen.

Die Verzeichnisstruktur der Ein- und Ausgabedateien und die Struktur, Aufbau, Inhalt und
Syntax-Regeln der Eingabe- und Modelldateien sind im Benutzerhandbuch von RTSOPT aus-

fithrlich dokumentiert [56]. Die Online-Dokumentation dient als eine schnelle Referenz und
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beinhaltet Beispiel-Eingabedateien wie z.B. in der Abbildung 2.13, die durch Kopieren, Einfii-
gen und Uberarbeiten bei der Erstellung neuer Eingabedateien benutzt werden konnen und so-
mit eine weitere Steigerung der Effektivitit der gesamten Programmnutzung ermoglicht.

2.4 Das Gesamtkonzept

Das Gesamtkonzept [60] der vorliegenden RTSOPT-Version sieht eine Trennung zwischen
den Programmkomponenten Simulator, Rechenmodelle und Benutzeroberfliche vor und
schreibt die Implementierung bestimmter Funktionalititen der Modelle bzw. Schnittstellen
zwischen ithnen vor. Tabelle 2.3 listet die wichtigsten Aufgaben dieser Programmkomponenten
auf.

Die Benutzer- | Stellt die Simulations- und Modelldaten grafisch dar

schnittstelle Stellt Werkzeuge zur Verfiigung, mit denen die Modelldaten eingege-
ben und manipuliert werden konnen

Der Simulator | Stellt eine zentrale Ausgabeeinheit fiir die Simulator- und Modell-
Meldungen zur Verfiigung (Logger)

Ladt die Simulationsmodelle
Verwaltet die Simulationszeit und ruft die Modelle auf

Die Modelle Stellen Initialisierungs- und Update-Methoden zur Verfiigung, welche
vom Simulator aufgerufen werden

Tabelle 2.3: Aufgaben der RTSOPT Programmkomponenten.

Diese Vorgehensweise hat den Vorteil, dass diese Komponenten unabhiingig von einander
entwickelt werden konnen und der Simulator ohne Programmcodeidnderungen verschiedene
Modelle laden und ausfithren kann. Das RTSOPT-Softwarekonzept hat, trotz der unabhingi-
gen Entwicklung, viele prinzipielle Ahnlichkeiten zu dem von der Europiischen Raumfahrt-
agentur ESA und den Kooperationspartnern entwickelten Simulation Model Portability (SMP)
Standard [28]. Diese Normierung verfolgt die Ziele

Plattformunabhingigkeit von Modellen

Wiederverwendbarkeit von Modellen in verschiedenen Simulatoren und Projekten
Reduzierung der Entwicklungskosten

Verbesserung der Wartbarkeit

und definiert Richtlinien fiir die Kodierung von Modellen und Schnittstellen zum Simulator
(SMI, Simulation Model Interface). SMP wurde in 2001 veroffentlicht und wird unter der Lei-
tung der ESA durch die Organisation Configuration Control Board weiter entwickelt. In der
Anwendung wird dieser Standard fiir zahlreiche operationelle Simulatoren fiir aktuelle Raum-
fahrtmissionen verwendet (z.B. fiir Rosetta, Mars Express, Venus Express, Radarsat-2, XMM
Newton, Cryosat, Artemis, Meteosat, Eureca [116], [33]).

Die Parallele zwischen der neuen RTSOPT-Programmversion und den derzeitigen Simulator-
Entwicklungen in Europa belegen die Aktualitit und Eignung des in dieser Arbeit gewihlten
Softwarekonzeptes fiir ein plattformunabhingiges und flexibles Systemanalysewerkzeug.
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In diesem Zusammenhang sei auch auf die Technologie SEDRIS fiir die Standardisierung und
Austauschbarkeit von Umweltmodellen und —daten verwiesen [67]. SEDRIS war urspriinglich
die Abkiirzung fiir "Synthetic Environment Data Representation and Interchange Specifi-
cation". Mittlerweile ist es ein Markenzeichen. SEDRIS verfolgt die folgenden Ziele:

¢ Bereitstellung einer Methodik fiir die Aufnahme aller Daten-Elemente und damit ver-
bundener Verkniipfungsinformationen fiir die vollstindige Représentation von Umwelt-
Modelldaten,

¢ Bereitstellung eines normierten Austauschmechanismus fiir die Verteilung von Um-
weltdaten, Forderung der Datenbasis-Wiederverwendung zwischen heterogenen Syste-
men,

¢ Unterstiitzung einer ganzen Palette von Umweltmodell-Anwendungen, die die Ozeane,
die Erdoberfliche, die Atmosphire und den Weltraum betreffen.

SEDRIS basiert auf fiinf Kern-Technologiekomponenten:

DRM (Data Representation Model) - Datenmodell & -struktur
EDCS (Environmental Data Coding Specification) - Kodierung der Daten

SRM  (Spatial Reference Model) - Positions-Referenzsysteme
API (Application Programming Interface) - Programmierschnittstelle
STF  (SEDRIS Transmittal Format) - Dateniibertragungsformat

In den letzten Jahren wird diese offene technologische Infrastruktur in internationalen Stan-
dards verankert (z.B. ISO/IEC 18025:2005(E), ISO/IEC 18041-4:2005, weitere in Bearbei-
tung) und die Weiterentwicklung durch die Beteiligung der Industrie unterstiitzt.
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3 Das Programmpaket RTSOPT

Das seit den 80’er Jahren am Institut fiir Raumfahrtsysteme der Universitidt Stuttgart entwi-
ckelte Programmpaket RTSOPT (Raumtransportsystem-Optimierung) wird fiir die Flug- und
Systemoptimierung zur Leistungsanalyse unterschiedlicher zukiinftiger Raumtransportsystem-
Konzepte eingesetzt.

Wie vorstehend beschrieben, wird das Programmsystem nach modernen softwaretechnischen
Gesichtspunkten grundlegend iiberarbeitet, wobei allerdings die Methodik und die mathema-
tisch-physikalischen Modelle der Flugsimulation im Wesentlichen beibehalten werden. In die-
sem Kapitel kann deshalb unter Hinweis auf die Literatur [96], [41], [12], [84] auf eine ndhere
Begriindung der Annahmen und auf umfingliche mathematische Ableitungen zu Gunsten einer
fiir das Verstdndnis wichtigen allgemeinen Beschreibung und der Darstellung von Verbesse-
rungsmalBnahmen verzichtet werden. In RTSOPT sind verschiedene Modelle mit unterschied-
lichen Detailgenauigkeiten der Umwelt (Erdgestalt, Gravitationsfeld, Atmosphire) implemen-
tiert, die wahlweise je nach Aufgabenstellung aufgerufen werden kénnen. Auf diese Moglich-
keiten wird hier ebenfalls nicht eingegangen, da die Leistungsverbesserungen in RTSOPT
durch die Programmneufassung und die neue Optimierungsmethode im Vordergrund unseres
Interesses stehen.

3.1 Die RTSOPT-Methodik

Die multidisziplinidre Analyse und Optimierung eines Raumtransportsystems erfordert die De-
finition der Transportmission und die Modellierung des Trigersystems, der Umwelt und der
Systemdynamik. Die Transportmission beinhaltet die Festlegung der Anfangs- und Endbedin-
gungen und der Flugbeschrinkungen wie z.B. maximale Fluglasten. Das Modell des Triager-
systems besteht aus dem parametrisierten dreidimensionalen CAD-Konzeptmodell und den
Rechenmodellen fiir die Fahrzeugmasse, die aerodynamischen Eigenschaften des Fahrzeugs
und Leistungen der Triebwerke. Da die Systemoptimierung durch die Skalierung geometri-
scher Parameter der Stufen und Entwurfsparameter der Subsysteme erfolgt, basiert das Mas-
senmodell auf diesen Geometrie- und Entwurfsdaten. SchlieBlich ermoglichen die Umweltmo-
delle die Berechnung der atmosphirischen Parameter wie z.B. der Luftdichte, Fahrzeugpositi-
on und -geschwindigkeit relativ zur Erde und Bewegungsgleichungen zur Berechnung der Sys-
temdynamik wihrend der Flugsimulation.

Um diesen Aufgaben gerecht zu werden, wird in RTSOPT eine sequenzielle, iterative Metho-
dik eingesetzt, die aus einem interaktiven Entwurfszyklus und einem automatischen Optimie-
rungszyklus besteht. Abbildung 3.1 stellt diese Vorgehensweise schematisch dar. Die Datenba-
sis enthélt zahlreiche Fahrzeug-, Triebwerks-, Umweltmodelle und Missionsdefinitionen, die
der Benutzer in verschiedenen Untersuchungen verwenden kann. Im interaktiven Zyklus kon-
nen verschiedene Programme eingesetzt werden, um neue Modelle zu erstellen. Dazu gehoren
die grafische Benutzeroberfliche des RTSOPT, Programme fiir die Aerodynamik- und
Aerothermodynamik-Analyse und eine Umgebung fiir die Fahrzeugmodellierung. Diese Soft-
ware-Werkzeuge werden sowohl fiir die Erstellung neuer Rechenmodelle als auch fiir die
Auswertung und Uberpriifung der Optimierungsergebnisse benutzt.

44



3 Das Programmpaket RTSOPT

. Missions- und
Fahrzeugskalierung e e TR

automatischer
Optimierungszyklus

Flugbahnsimulation

interaktiver
Entwurfstiberpriifung ™ Entwurfszyklus ~Aerodynamikanalyse
Bewertung Aercthermodynamik
Fahrzeugentwurf
Modifikationen

Missionsdefinition

Datenbasis

Abbildung 3.1: Schematische Darstellung der RTSOPT-Methodik.

Im automatischen Optimierungszyklus wird ein komplexes, beschrinktes, nichtlineares Para-
meter-Optimierungsproblem mit einem sehr leistungsfiahigen und fortschrittlichen Optimie-
rungsverfahren numerisch gelost. Das Optimierungsmodul des RTSOPT beinhaltet die Pro-
gramm-Module Flugbahnsimulation, Missions- und Systemoptimierung, Fahrzeugskalierung
und Massenanalyse. Im Flugsimulations-Modul werden die vom Benutzer zur Verfiigung ge-
stellten Rechenmodelle und die Bewegungsgleichungen ausgewertet. Das Modul Fahrzeugska-
lierung beinhaltet die Berechnung der Lingen, Flichen und Volumina der Subsysteme
(Rumpf, aerodynamische Fldchen, Tanks) entsprechend den vom Optimierungsverfahren be-
stimmten Systemparametern (z.B. Aufstiegs-Treibstoffmasse). Das Massenanalyse-Modul be-
inhaltet die Berechnung der Subsystemmassen und Stufenmassen in Abhingigkeit von den ge-
ometrischen Abmessungen und Systemparametern der Subsysteme.

Die Losung dieses Optimierungsproblems beinhaltet den optimalen zeitlichen Ablauf der
Flugsteuerung und der optimalen Systementwurfsparameter bzw. geometrischen Skalierungs-
faktoren. Sie erfiillt alle Flugbeschrinkungen und die Anfangs- und Endbedingungen der
Transportaufgabe.
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3.2 Die Rechenmodelle

Fiir die Modellierung der Triebwerksleistungen, der Fahrzeugmasse in Abhéngigkeit von den
Geometrieparametern, der Atmosphire, Planeteneigenschaften und der Flugsteuerung werden
zum einen Rechenmodelle, die auf Interpolation von Datentabellen basieren, zum anderen Re-
chenmodelle, die auf physikalischen Beziehungen basieren, eingesetzt. Da hier primir der Lei-
stungsvergleich der Optimierungsloser interessiert, werden einfache Modelle der Umwelt ver-
wendet und die optionalen, detaillierteren Varianten nicht aktiviert.

Die Bewegungsgleichungen:

Fiir die Flugsimulation werden Bewegungsgleichungen nach [98] und [100] im rotierenden
Relativsystem bei Beschrinkung auf die translatorischen Freiheitsgrade in der Form verwendet
[84]:

V= F" +r.a)§ ~c052§~(sin}/—COSZ'tan§'C0S}/) (31)
m
7= —y+£-a)125 -c0s25-(cosy+cosx-tan(5‘siny)
my v (3.2)

: v
+2-wg -coso-sin y+—-cosy
r

. F r-@-cosd
¥= R siny-sind
m-v-cosy v-cosy

~-2-w, -cosS-(cos y-tany—tan S) (3.3)

v,
+—-siny-cosy-tand
r

. v-cosy-siny

A - (3.4)
5:;~cosy~cosz 3.5)
F=v-siny (3.6)
m=—ry, (3.7)

wobei r die Entfernung zum Erdmittelpunkt, 4 und ¢ die geographische Linge und Breite, ¥
und y die Bahnneigung und —azimut, v die Fluggeschwindigkeit im geozentrischen Horizon-
talsystem, 1, den Treibstoffdurchsatz bzw. i die Massenénderungsrate des Fahrzeuges und
g die Winkelgeschwindigkeit der Erde bezeichnen.

Die auf den Schwerpunkt des Fahrzeugs einwirkenden Gravitations-, Schub- und Luftkréfte
werden im bahntangentialen Koordinatensystem aufgestellt, in dem die Lage des Fahrzeuges
durch den Anstellwinkel & und den Flugwindhingewinkel u, definiert wird [84]:
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F =—g-m-siny+S, -cos(Ot+8R)+SL ‘cos(a+€L)—W (3.8)
F, :—g~m-cos}/+(SR ~sin(a+8R)+SL sin(a+€L))-c0s,ua +A-cosp, (3.9)
F, =—(S, -sinla+e,)+S, -sinla+e,)) sinu, +A-sinu, (3.10)

Hier sind S, W und A die Schub-, Widerstands- und Auftriebkraft, m die Fahrzeugmasse, g
die Gravitationsbeschleunigung und & der Schubwinkel gegeniiber der Fahrzeugldngsachse
(Nullauftriebsrichtung). Die Indizes R bzw. L beziehen sich auf einen Raketen- bzw. Luft-
atmerantrieb. Der resultierende Kraftvektor setzt sich aus den drei Komponenten F, ,F, und F,
zusammen. Es werden das einfache Newtonsche Gravitationsfeld nach (3.11) und schiebefreie
Flugzustinde angenommen. Von den in RTSOPT implementierten Modellen fiir die abgeplat-
tete Erde wird in der vorliegenden Arbeit kein Gebrauch gemacht.

Das Gravitationsfeld

Die raumliche Bewegung eines Flugkorpers wird ma3geblich durch Gravitationskréfte beein-
flusst. In dieser Arbeit wird ein kugelformiger, rotierender Zentralkorper (Planetenmodell) an-
genommen, fiir welchen die Gravitationsbeschleunigung nur eine Funktion der Hohe 4 ist:

R, Y
g(h)—go-(REJrhj (3.11)

Die Planetenmodell-Datei der Erde beinhaltet die Winkelgeschwindigkeit @y , den mittleren
Radius Ry und die Erdbeschleunigung g, . Durch Austauschen dieser Datei wird die Berech-
nung von Missionen um andere Himmelskorper ohne Anderungen im Programmcode ermog-
licht. Modelle verschiedener Planeten werden in der Modelldatenbank von RTSOPT zur Ver-
fligung gestellt. Dariiber hinaus kénnen bei der Untersuchung interplanetarer Missionen ver-
schiedenen Flugphasen jeweils andere Planetenmodelle zugeordnet werden.

Das Atmosphéirenmodell

Fiir die Flugsimulation (Gleichungen (3.12) bis (3.14)) werden Atmosphidrenmodelle bendtigt,
die die Luftdichte, den Umgebungsdruck, die Temperatur und die lokale Schallgeschwindig-
keit in Abhiingigkeit von der Hohe und Position darstellen. Ein solches Modell beschreibt eine
relativ zur Erde ruhende Lufthiille und stellt die o.g. Atmosphédrenparameter, basierend z.B.
auf der US Standardatmosphire [74] bzw. dem Modell Mass Spectrometer Incoherent Scatter
Extended MSISE [16] in Form von kontinuierlichen Funktionen oder Datentabellen dar.

Aerodynamik und Aerothermodynamik

Das Aero- und Aerothermodynamik-Modell hat die Aufgabe, fiir verschiedene Anstrombedin-
gungen in den Geschwindigkeitsbereichen Unter-, Trans-, Uber- und Hyperschall die aerody-
namischen Beiwerte zu liefern. Fiir die Bestimmung der Luftkrifte muss das Modell Anderun-
gen in den aerodynamischen Beiwerten in Abhédngigkeit vom Triebwerksstrahl und von der
Systemkonfiguration (Stufenzahl), Flugmachzahl und Luftdichte beriicksichtigen. Bei mehr-
stufigen Trigersystemen miissen auerdem unterschiedliche Aerodynamikmodelle fiir die ein-
zelnen Stufen und Stufenkombinationen zur Verfiigung stehen. Daher stellt die Modellierung
der Aerodynamik einen sehr aufwindigen Teil der multidisziplindren Systemuntersuchungen
dar.
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In der Flugsimulation werden die Luftkrifte tiber die folgende Beziehung berechnet:
1
L= Ep(h)v2 e (0 pMa,f) Ay, (3.12)

wo p(h) die Luftdichte in der Flughdhe /2, v die Fluggeschwindigkeit, ¢, den jeweiligen Luft-
kraftbeiwert (Auftrieb, Widerstand, Querkraft), @ den Anstellwinkel, £ den Schiebewinkel,
Ma die Machzahl, f eine Korrekturfunktion und A, die aecrodynamische Referenzflache be-
zeichnen. Die Kraftbeiwerte im schiebefreien Flug sind meistens eine Funktion des Anstell-
winkels und der Flug-Machzahl.

Die Erstellung von Aerodynamik- und Aerothermodynamik-Modellen mit Hilfe von kompli-
zierten Stromungssimulationsverfahren und Windkanalmessungen sind aufgrund des zeitlichen
und finanziellen Aufwandes bei Konzeptuntersuchungen im frithen Projektstadium nicht sinn-
voll. Daher werden beim Vorentwurf, wie in [41] beschrieben, einfache bzw. semi-empirische
aerodynamische Entwurfsverfahren eingesetzt, die mit fortschreitendem Projektstand durch
genauere ersetzt werden. In vielen Fillen kann auf die zahlreichen Aerodynamik-Modelle ge-
nauer untersuchter bzw. ausgefiihrter Systeme zuriickgegriffen werden. Solche Modelle wer-
den in der RTSOPT-Datenbasis zur Verfiigung gestellt.

Die in RTSOPT eingesetzten Aerodynamik-Modelle beinhalten Datentabellen der aerodynami-
schen Beiwerte in Abhingigkeit von der Machzahl, dem Anstellwinkel und des Schiebewin-
kels und Angaben iiber die Interpolationsmethode und Ordnung der interpolierenden Kurve. In
der vorliegenden Programmversion stehen die Interpolationsmethoden Akima (kubisch) und
B-Spline (Ordnung zwei bzw. linear bis sechs) zur Verfiigung. Mathematische Beschreibungen
dieser Interpolationsmethoden sind in [1] und [39], benutzerorientierte und vergleichende Bei-
spiele sind in [56] gegeben. Diese Interpolationsmethoden stehen fiir alle Rechenmodelle be-
reit, die auf mehrdimensionaler Interpolation von Datentabellen basieren.

Trigersysteme und Wiedereintrittsfahrzeuge, die mit hypersonischen Geschwindigkeiten flie-
gen, miissen sehr hohen Wirmelasten standhalten. In RTSOPT wird fiir die Bahnoptimie-
rungsaufgabe eine semi-empirische Methode zur Bestimmung des Wirmestroms Q am Stau-
punkt eingesetzt. Die Fahrzeugnase wird nidherungsweise durch eine Kugel modelliert, fiir die
eine semi-empirische Losung existiert:

)~ . &.ﬂ. v '
0=c Ry p(O) (vRef] G-13)

wo R, den Fahrzeug-, R, einen Referenz-Nasenradius, p(i) und p(0) die Luftdichte in der
Flughthe und auf Meereshohe, v die Fluggeschwindigkeit, v, eine Referenzgeschwindig-
keit, ¢ und n die Korrelationskonstanten bezeichnen. Die GroBen Riys Vs € und n sind
modellspezifisch.

Die freie molekulare Aufheizung im Ubergangsbereich zum Weltraum ist ein wichtiger Para-
meter bei der Festlegung des Zeitpunktes fiir den Abwurf der Nutzlastverkleidung und das
Aussetzen einer Nutzlast. Zum Schutz der Nutzlast wird diese Autheizung beschrinkt. Die
freie molekulare Aufheizrate wird wie folgt berechnet:

: 1
O rumx =5-p-v3 (3.14)
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Die Triebwerke

Triebwerksmodelle werden eingesetzt, um wihrend der Flugsimulation den Treibstoffdurch-
satz, den Schub und die Triebwerksverluste (Impuls-, Hohen-, Drossel- und Schubvektorver-
luste, usw.) in Abhédngigkeit vom Flugzustand und der Flugsteuerung zu berechnen. Bei niher
untersuchten Triebwerken, insbesondere bei luftatmenden, basieren diese Modelle auf Trieb-
werkskennfelder, die in Form von Datentabellen zur Verfiigung stehen und mehrdimensional
interpoliert werden. Bei Triebwerken, fiir die keine detaillierten Daten vorliegen, werden ein-
fache physikalische Beziehungen eingesetzt. Gleichungen (3.15) bis (3.17) zeigen beispielhaft
die Berechnung der Triebwerksleistungen fiir ein Raketentriebwerk:

SRzmTr‘gO.Isp(h’rl) (3.15)
P(h)

Isp (h’ }7) = |:Isp.v - m(lsp.v - Isp.() ):| ’ f(”R ) (3.16)

f(17,)=-0,010-%2 +0,028- 5, + 0,982 (3.17)

wobei Sp der Raketenschub, i, der Treibstoffdurchsatz, g, die Erdbeschleunigung, I,,(h,7)
der spezifische Impuls, /,, und I, o die spezifischen Vakuum- bzw. Bodenimpulse, P der Um-
gebungsdruck in Abhingigkeit von der Flughdhe A, 1 der Drosselgrad und f (77z ) eine Dros-
selverlustfunktion sind. Die Beriicksichtigung der Drosselverluste ist optional und kann deak-
tiviert werden.

In der RTSOPT-Modellbibliothek stehen zudem eine ganze Palette von weiteren Triebwerks-
modellen fiir verschiedene Triebwerkstypen zur Verfiigung (Fliissig- und Feststoffrakete, Stau-
strahltriebwerk, Luftverfliissigungsanlage, usw.). Diese Modelle basieren teilweise auf weni-
gen Triebwerksparametern wie z.B. spezifischem Impuls, nominellem Treibstoffdurchsatz, bei
Luftatmern typischerweise auf Triebwerkskennfeldern in Abhingigkeit von Flugmachzahl,
Staudruck, Anstellwinkel und bei Feststoffboostern auf Schub- und Massendurchsatzdaten als
Funktion der Brennzeit.

Die Flugphasen

Um Unstetigkeiten in einer Raumtransportmission wie z.B. Stufentrennung, Abschaltung von
Triebwerken, Eintritt in die Atmosphire, usw. zu beriicksichtigen, wird die Mission in mehrere
Flugphasen aufgeteilt. Die Transportmission eines ballistischen Trigersystems besteht bei-
spielsweise aus dem Senkrechtstart, einem Nickmanover, einem anschlieBenden ballistischen
Aufstiegsflug und weiteren gesteuerten Aufstieg nach der Trennung der Feststoffbooster. In
der ersten Flugphase sind alle Stufen, nach der Trennung der Feststoffbooster nur noch die iib-
rigen Stufen aktiv, womit sich sowohl die Systemmasse als auch die aerodynamischen Eigen-
schaften des Fahrzeugs dndern. Wihrend in der ersten Flugphase alle Triebwerke brennen,
werden nach der Booster-Trennung nur noch die Triebwerke der Zentralstufe betrieben. Eine
weitere Anderung ergibt sich nach dem Aussetzen der Oberstufe, die in einer Hohe gestartet
wird, in der die atmosphirischen Effekte bzw. Luftkrifte vernachlédssigbar sind. Des Weiteren
gibt es signifikante Anderungen in der Flugsteuerung in jeder Flugphase. Wihrend beim Auf-
stiegsflug eines gefliigelten Systems beispielsweise die Anstellwinkelsteuerung und Schub-
drosselung sehr wichtig sind, machen sie bei einer ballistischen Flugphase mit abgeschalteten
Triebwerken und einem konstanten Anstellwinkel von Null keinen Sinn. Auch die zeitlichen
Verldaufe der Flugsteuergroen (z.B. Drosselgrad) konnen an Flugphaseniibergiingen Spriinge
aufweisen.
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Um die Anfangs- und Endbedingungen und die Schnittstellen der Flugphasen sowie jeweils die
unterschiedlichen Rechenmodelle fiir die verschiedenen Flugphasen zu definieren, wurde in
der vorliegenden Version des RTSOPT der Begriff Flugphasenmodell eingefiihrt. Dieses defi-
niert neben den Anfangs- und Endbedingungen der Flugphasen die Fluglastbeschrankungen,
die in der Flugphase zu benutzenden Stufen-, Aerodynamik-, Triebwerks- und Planetenmodel-
le und die Flugsteuerung. Tabelle 3.1 zeigt die in der vorliegenden Programmversion imple-
mentierten Flugbeschrinkungen:

Beschrinkung

Dynamischer Druck (N/m?)
Spezifischer Warmefluss (W/m?)

Fliigellastfaktor (Vielfaches der Erdbeschleunigung)

Schublastfaktor (Vielfaches der Erdbeschleunigung)

Spezifische freie molekulare Aufheizrate (W/m?)
Auftriebskraft (N)

Bahninklination (°)

Pfadbeschrinkungen

Dauer der Flugphase (s)
Machzahl

Entfernung zum Zielpunkt (m)

Entfernung zum Ziel-Zylinder (m)

Endbeschrinkungen

Steigrate (m/s)

Tabelle 3.1: Rand- und Pfadbeschrinkungen der Flugphasen.

Anfangsbedingungen einer Flugphase konnen zum einen durch die Verkniipfung mit der vor-
herigen Phase, zum anderen durch die Eingabe des Anfangszustands definiert werden. Neben
den in der Tabelle 3.1 aufgefiihrten Beschriankungen, die durch die Eingabe von unteren und
oberen Grenzwerten definiert werden, ermoglicht RTSOPT die Einschrinkung aller in der fol-
genden Tabelle 3.2 aufgefiihrten Beschreibungsgrofen und Steuerfunktionen. Hierfiir werden
ebenfalls untere und obere Grenzwerte am Anfang, wihrend und am Ende der Flugphase defi-
niert.

Flugzustinde Steuerfunktionen
Flugzeit (s) Hohe (m) Anstellwinkel (°)
Geschwindigkeit (m/s) Bahnneigung (°) Flugwindhédngewinkel (°)
Bodenstrecke (m) Azimut (°) Schubdrosselung (%)

Geografische Linge (°) Integrale Wirmelast (J/m?) | Schubwinkel (°)

Geografische Breite (°) Fahrzeugmasse (kg)

Tabelle 3.2: ZustandsgroBen und Steuerfunktionen der Simulation.
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Falls Randbedingungen einer Flugphase nicht vorgeschrieben werden, sind diese fiir die Opti-
mierung freigegeben. Sind zum Beispiel die Endhohe der Freiflugphase eines Trigeraufstiegs
zwischen 150 und 200 km begrenzt und die Endbahnneigung 0° vorgegeben, wird die Schei-
telhohe der Bahn optimiert.

Die Flugsteuerung

Die Flugsteuerung erfolgt iiber die zeitliche Regelung der in der Tabelle 3.2 aufgefiihrten Steu-
ergrofen. Zur Modellierung der kontinuierlichen zeitlichen Verldufe der Steuerfunktionen
werden diese parametrisiert und die fiir diskrete Flugzeitpunkte definierten Steuerfunktions-
werte in Abhédngigkeit von der Flugzeit interpoliert. Abbildung 3.2 veranschaulicht das Modell
einer Flugsteuerung.

1,20
| | |

@ Stltzpunkte

1,00

' Akima Interpolation
\ — B-Spline Interpolation

0,80 /

/ \ —Lineare Interpolation

3
B Ne—
o
£ o040 N

0,20 -

0,00

-0,20

0,00 0,10 0,20 0,30 0,40 0,50 0,60 0,70 0,80 0,90 1,00

Normierte Flugzeit (-)

Abbildung 3.2: Stiitzstellen und interpolierte Darstellungen einer Steuerfunktion.

Wihrend die Markierungen die Stiitzstellen (Eingabedaten/Gitterpunkte) darstellen, zeigen die
Interpolationskurven den kontinuierlichen Verlauf der entsprechenden Steuerfunktion.
RTSOPT stellt fiir die Eingabe der Anfangsschiitzung die bereits erwédhnten Interpolationsme-
thoden Akima und B-Spline (Ordnung zwei bis sechs) zur Verfiigung. Die Ergebnisse der Op-
timierungsberechnungen werden immer in kubischer B-Spline-Darstellung ausgegeben. Da vor
der Optimierung einer Flugbahn die Dauer der einzelnen Flugphasen nicht bekannt sind, wird
in jeder Flugphase eine normierte Zeit eingesetzt, die folgenderweise definiert ist:

r, = (3.18)

wobei 0 <1, < 1 die normierte Phasen-Flugzeit, ¢ die absolute Flugzeit in Sekunden und 7y bzw.
t; die absolute Anfangs- und Endzeit einer Flugphase bezeichnen.
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Das Fahrzeugmodell

Ein Stufenmodell besteht zum einen aus dem Massenmodell, das entweder die Start- und die
Leermasse definiert oder die Massen der Subsysteme in Abhiingigkeit von den Entwurfspara-
metern (Dimensionen, maximale Lastfaktoren) darstellt. Weiterhin sind Angaben iiber die
Triebwerksmodelle und deren Anzahl notwendig. Ferner ist das konzeptionelle, dreidimensio-
nale CAD-Modell Bestandteil eines Stufenmodells. Triebwerksmodelle sind externe Rechen-
modelle, zu denen Verweise im Stufenmodell angegeben werden miissen. CAD-Modelle sind
ebenfalls externe Modelle. Das Stufenmassenmodell ist direkt im Stufenmodell enthalten. Im
Folgenden sind die 0.g. Modelle erldutert.

Das Massenmodell

Die numerische Optimierung des Raumtransporter-Systementwurfs erfolgt durch die Variation
und Optimierung von Entwurfsparametern, wie die projizierte Fliigelfliche, maximale Last-
vielfachen, geometrische Skalierung der Stufen, Tanks, usw. Daher muss ein Massenmodell
benutzt werden, das die Systemmasse in Abhingigkeit von solchen Parametern darstellt. In
RTSOPT wird ein solches Massenmodell eingesetzt, das auf Subsystem - Massendaten ausge-
fiihrter und néher untersuchter Luft- und Raumfahrzeuge basiert.

Die Gesamtsystemmasse ergibt sich aus der Summe von N Subsystemmassen m; in der folgen-
den Form:

m=Zai-xf" (3.19)

wobei i den Subsystemindex, a; und b; die empirischen Massen-Korrelationskoeffizienten und
x; eine Funktion der Subsystem-Entwurfsparameter bezeichnen. Diese Funktion ist beispiels-
weise fiir die Fliigelmasse wie folgt definiert:

Y= My Mg S 'AF.Prj (3.20)

Ly

wobei my, die Fahrzeugstartmasse, nr der maximale Fliigellastfaktor, Sg die strukturelle Fliigel-
spannweite, Af. p,; die projizierte Fliigelfliche und #y die Fliigelwurzeldicke sind.

Die Massenkorrelationsfaktoren werden durch Regressionsanalyse ausgesuchter Daten berech-
net. Die RTSOPT-Datenbasis stellt Massendaten fiir iiber 20 Subsysteme zur Verfiigung. So-
wohl die Massenkorrelationsfunktionen als auch die Datenbasis werden am IRS seit Jahren
konsequent weiter entwickelt und erweitert ([90], [99], [84], [102]). In [102] wird eine Uber-
sicht tiber Datenquellen fiir Massendaten gegeben. Als ein Standardwerk sei hier [51] erwéhnt.
Massenmodelle, die auf Finite-Elemente-Analysen und anderen detaillierten Methoden basie-
ren, eignen sich wegen des hohen Aufwandes fiir die Systemoptimierung in der konzeptionel-
len Phase nicht. Detaillierte parametrische Massenansitze wie in [42] sind dagegen in ihrem
Giiltigkeitsbereich stark eingeschrinkt.

Fiir die Massenmodellierung eines Fahrzeuges miissen aus der Datenbasis die Daten der Fahr-
zeuge gewihlt werden, die eine dhnliche Konfiguration haben und vergleichbare Technologien
reprasentieren. Daher stellt diese Auswahl einen wichtigen Arbeitsschritt dar, der die Definiti-
on eines technologischen Standes bedeutet. Das in der vorliegenden Version von RTSOPT in-
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tegrierte grafische Werkzeug, das den Benutzer bei der Ermittlung der Korrelationsfaktoren
unterstiitzt, ist in Kapitel 2.3 beschrieben.

Eine Ubersicht des in RTSOPT eingesetzten Rechenverfahrens und die Benutzeranleitung fiir
die Massenmodellierung sind in [56] und [57] gegeben. Die Aktualisierung der Massendaten-
bank, Datenquellen und genauen Spezifikationen der Datenbankkomponenten und geometri-
schen Eingabedaten sind in [102] dokumentiert.

Der konzeptionelle Fahrzeugentwurf

Ein konzeptionelles, dreidimensionales CAD-Modell des untersuchten Raumtransportsystems
ist fiir die Uberpriifung der numerisch optimierten Auslegung unverzichtbar. Bei der simulta-
nen Flug- und Systemoptimierung werden die Flugleistungen und Entwurfsparameter, wie die
projizierte Fliigelfliche, Skalierungsfaktoren der Stufen und maximale Lastfaktoren optimiert.
Durch die Leistungsoptimierung konnen der Treibstoffbedarf reduziert und die Dimensionen
der Treibstofftanks dem reduzierten Bedarf automatisch angepasst werden. Da die numerische
Optimierung Geometriefehler, wie das Durchdringen zweier Tanks ineinander, nicht beriick-
sichtigt, muss nach dem automatischen Optimierungsschritt im interaktiven Entwurfszyklus
die neue Auslegung im CAD-System iiberpriift bzw. angepasst werden.

In der neuen RTSOPT-Version wird durch die Wahl der VRML-Technologie fiir die Fahrzeug-
Darstellung erreicht, dass ein beliebiges CAD-System genutzt werden kann. Abbildung 3.3
stellt dieses Konzept schematisch dar.

CAD-System 1 CAD-System 2 CAD-System 3

Lb Import / Export 4—T

"

VRML-Modell —Pp Visualisierung

.

RTSOPT

Abbildung 3.3: VRML-Modelle als Schnittstelle zu CAD-Systemen.

Durch diese Verbesserung ist es moglich, sehr leistungsfiahige CAD-Systeme, die Fldchen- und
Volumenberechnungen, die Erstellung von Rechengittern fiir Stromungssimulationen und Fini-
te-Elemente-Analysen erlauben, in Verbindung mit RTSOPT einzusetzen. Da die dreidimensi-
onale, interaktive, animierte Flugvisualisierung auch auf der VRML-Technologie basiert, kann
bei dieser Vorgehensweise das Fahrzeugmodell direkt in die Flugvisualisierung eingebunden
werden. Abbildung 3.4 zeigt beispielhaft das VRML-Modell des Trigerkonzepts Sénger beste-
hend aus einer luftatmenden Unterstufe und der Raketenoberstufe (Horus).
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Abbildung 3.4: VRML-Modell von Singer und Horus.

Das Modell basiert auf den Spanntendaten aus der Arbeit [84]. Diese Daten werden mit einem
hierfiir entwickelten Programm in ein VRML-Modell konvertiert.
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4 Das Optimierungsverfahren SOCS

Um die frither beobachteten Konvergenzschwierigkeiten der Optimierung zu iiberwinden und
die Leistungsfihigkeit des Analysewerkzeugs zu erhohen wurde das bisher in RTSOPT einge-
setzte sequenziell-quadratische Optimierungsverfahren NLPQL (Nonlinear Sequential Quadra-
tic Programming [92]), welches Ende der 80'er Jahre entwickelt wurde, in der vorliegenden
Arbeit durch den modernen Loser SOCS (Sparse Optimal Control Software [11]) ersetzt. In
diesem Kapitel ist zunéchst eine Beschreibung der mit RTSOPT zu 16senden Optimierungs-
probleme gegeben. Nach der mathematischen Problemformulierung werden anhand der Eigen-
schaften die Vorteile von SOCS und die Unterschiede zwischen den beiden Verfahren erliu-
tert. SchlieBlich wird die Implementierung des Optimierungsverfahrens SOCS in RTSOPT be-
schrieben.

Wesentliche Schwerpunkte der vorliegenden Arbeit sind die Weiterentwicklung und Verbesse-
rung des Systemanalysewerkzeugs RTSOPT. Daher werden in diesem Kapitel Vergleiche bei-
der Optimierungsverfahren anhand von praktischen Anwendungsbeispielen aufgezeigt.

4.1 Das Optimierungsproblem

Die Aufgabe der multidisziplindren Optimierung eines Raumtransportsystems ist es, die zeitli-
chen Verlidufe der Flugsteuergroen (Anstellwinkel, Schubdrosselung, usw.), die Flugphasen -
Schnittstellenparameter (Stufungs-Machzahl bzw. -Hohe, Zeit der Triebwerksabschaltung,
usw.) und die Werte von Systemparametern (Massenaufteilung der Stufen, Fliigelfliche, ma-
ximale Fliigellast, usw.) zu finden, die eine Optimierungszielfunktion minimieren oder maxi-
mieren. Diese Funktion kann bei einem Trédger z.B. die maximale Nutzlast bzw. der minimale
Treibstoffbedarf, oder bei einem Wiedereintrittsfahrzeug die minimale integrale Wirmelast
sein. Teilweise konnen auch kombinierte bzw. unterschiedliche Bewertungsfunktionen fiir ver-
schiedene Flugphasen definiert werden.

Die Formulierung dieses Problems als ein Parameter-Optimierungsproblem (Nichtlineare Pro-
grammierung bzw. NLP) erfolgt durch die Diskretisierung der Zeit und Modellierung der
Flugsteuerfunktionen und Zustandsvariablen mit Stiitzpunkten, zwischen denen die Funkti-
onswerte mit kontinuierlichen, stiickweise stetigen Interpolationspolynomen (Splines) berech-
net werden. Diese Methode ist in Kapitel 3.2 beschrieben. Das resultierende NLP-Problem
wird nach [11] mathematisch folgenderweise definiert:

Bestimme
den N® -dimensionalen Steuervektor u' ()
und die zeitunabhingigen Parameter p* |

um die folgende Zielfunktion zu minimieren:
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TR M P T M P

2y L,y )

+ i{j:ik))q(k)b(k)(t)’u(k)(f),P(k),t]~ dt}
k=1

4.1)

1

wobei N die Anzahl und ¢ die Quadraturfunktionen der Phasen sind. Innerhalb einer Phase
k liegt die unabhingige Variable ¢ in dem Bereich ¢ <z <" . Die Systemdynamik ist defi-

niert durch einen Satz von Differentialgleichungen in der Form
y=fly(e)ul).p.1] 4.2)

wobei y den N'"’-dimensionalen Zustandsvektor einer Phase bezeichnet. Die Randbedingun-

gen werden spezifiziert fiir 7, und ¢, durch Funktionen in der Form
o,ly(t,)ut,)p.t,]=0 und @, [y(c,)ulr,) p.1,]=0 (4.3)
Die Losung muss dariiber hinaus algebraische Pfadbeschrinkungen in der Form
g <gly®.u@.p.rl<g, 4.4)

erfiillen, wobei g ein Vektor der Dimension N, ist.

Zusitzlich konnen untere und obere Grenzwerte fiir die Zustandsvariablen, Steuervariablen
und zeitunabhingigen Optimierungsparameter vorgeschrieben werden:

yl Sy(l’)syu
u, Su(t)Suu 4.5)

plgpspu

4.2 Grundlagen der Optimalen Steuerung

In diesem Kapitel werden die Grundlagen der Theorie der Optimalen Steuerung, die dem Op-
timierungsverfahren SOCS zugrunde liegen, und die wichtigsten Begriffe und Konzepte be-
schrieben. Dieses Verfahren wurde im Rahmen der vorliegenden Arbeit in RTSOPT integriert
und in der Anwendung erprobt.

Ein nichtlineares Optimierungsproblem wird durch eine finite Anzahl von Variablen x und Be-
schrinkungen ¢ charakterisiert. Optimale Steuerungsprobleme betreffen dagegen kontinuierli-
che Funktionen wie x(¢) und u(r). Dies stellt ein unendlich-dimensionales Problem dar. Um
ein solches Problem mit numerischen Verfahren der Nichtlinearen Programmierung zu 16sen,
muss es in ein Problem mit endlicher Dimension umgewandelt werden (Transkription). Dies
geschieht in drei Schritten:
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1. Beschreibung des dynamischen Systems durch eine finite Anzahl von Variablen (NLP-
Variablen, Beschrinkungen und Zielfunktion)

2. Losung des endlich-dimensionalen Problems mit Parameter-Optimierungsmethoden (NLP-
Subproblem)

3. Uberpriifung der Genauigkeit der endlich-dimensionalen Approximation und gegebenen-
falls Wiederholung der Transkription und Optimierung

Die Differentialgleichungen (4.2) der Systemdynamik konnen durch Einfach- oder Mehrfach-

Schiessverfahren gelost werden, die in der Abbildung 4.1 veranschaulicht werden.

, . o
y() Endbedlngung\ My Endbedingung

Anfangsbedingung

\Anfangsbedingung

194 Ir 1 1 Ir
Einfach-Schiessverfahren Mehrfach-Schiessverfahren

Abbildung 4.1: Schematische Darstellung von Schiessverfahren.

Die mittlere Kurve in der Abbildung links zeigt die Losung nach zwei Iterationen. Das Ein-
fach-Schiessverfahren besteht aus den folgenden Schritten:

1. Schitzung der Anfangsbedingungen x = y(t,)

2. Propagieren der Differentialgleichungen von 7, bis 7, ("Schiessen")

3. Bestimmung der Fehler in den Randbedingungen ¢(x)=y(z,)—b (b = Sollwert-Vektor)

4. Anwendung von NLP zur Bestimmung der Variablen x, die die Beschriinkungen ¢(x)=0
erfiillen

Diese Methode hat den Vorteil, dass die Anzahl der Iterationsvariablen gleich der Anzahl der
Differentialgleichungen ist und dass das Problem mit dem Newton-Verfahren gelost werden
kann. Der Nachteil ist, dass eine kleine Anderung in den Anfangsbedingungen groBe Anderun-
gen in den Endbedingungen hervorrufen kann. Dies fiihrt dazu, dass die Beschrinkungen c¢(x)
hochgradig nichtlinear werden und damit sehr schwierig zu 16sen sind. Um diesen Nachteil
hoher Sensitivitit zu mindern kann das Problem in kleinere Schritte geteilt werden (Mehrfach-
Schiessverfahren). In der Abbildung 4.1 ist eine schematische Darstellung des Verfahrens mit
zwei Schritten und einem Defekt zu sehen. Um die Kontinuitdt der Losung zu gewéhrleisten,
muss eine zusitzliche Bedingung definiert werden:

yi(tz) = y+(t2) (4.6)
Das so definierte Problem hat nun im ersten Schritt (Abbildung 4.1) zwei Variablen:

x"=[y,.y,] (4.7)
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und zwei Beschrinkungen
cl(x):y+(t2)—y’(t2):0 (4.8)

Cz(x):y(tF)_bZO (4.9)

Fiir M-1 Intervalle stellt sich das Optimierungsproblem wie folgt dar:

1, =1,<t,<...<t, =t, (4.10)
NLP-Variable:
xT:(yl,yz,...,yM_l) 4.11)
Beschriankungen:
I y,— ¥ ]
Y; =¥,

c(x)= ' =0 (4.12)

Lo[3,.1]

mit y, entsprechend dem Integral der Differentialgleichungen fiir das Segment k& von ¢, bis
t,., - Aus dieser Darstellung wird ersichtlich, dass die Problemgrofle mit steigender Anzahl von
Segmenten wichst. Die Anzahl der NLP-Variablen und -Beschriankungen N ergibt sich aus der
Anzahl der dynamischen Variablen N, und der Anzahl der Segmente M-1:

N=N,(M-1) (4.13)

Die Jakobi-Matrix, die fiir die Newton-Richtungssuche benotigt wird, ist jedoch diinn besetzt.
Von den |(M —I)Ny]2 Werten sind nur (M —1)N; nicht Null [8]. Das Verhiltnis der Matrix-

Elemente mit Werten ungleich Null ist 1/(M —1), was bedeutet, dass die Matrix mit steigender

Anzahl von Segmenten immer diinner besetzt wird. Dieses Verhalten kommt daher, dass die
Bahnvariablen am Anfang der Trajektorie die Bedingungen am Ende nicht beeinflussen. Da-
durch ist es moglich, das Problem mit speziellen Algorithmen zu 16sen, die fiir diinn bzw. dia-
gonal besetzte Matrizen sehr effizient sind.

Fiir die Bestimmung der optimalen Flugbewegung wird als Teilaufgabe das folgende An-
fangswertproblem gelost:

Berechne y(z,) fiir t; < tx und den definierten Wert y(¢;) =y, , wobei die Losung (4.15) erfiil-
len muss. Die Losung lautet:

y(e.)=y()+ J.:H ydr= J.:H f(y.t)di (4.14)

y = fly).1] (4.15)
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Um das Integral zu berechnen, wird das Integrationsintervall in k£ Subintervalle geteilt:

T, =t,+hp, (4.16)
wobei fiir 1< j<k
0<p<p,<...2p <1 4.17)

In diesem Subintervall wird eine Quadraturformel eingefiihrt:
Lis k ~ " N
[ fnde = 0> 8, f 5 Fi=rl5,). (4.18)
; =

Fiir die Auswertung dieser Approximation werden die Zwischenwerte ﬁ(rj)z y; fir 1< <k

entsprechend bestimmt:

f:’if(y’f)d’z ) o, (4.19)

Mit diesen Gleichungen wird eine Klasse von Runge-Kutta-Integrationsverfahren definiert:

k
Yin =Y+ hiZﬁj-fij (4.20)
=
wobei
k
fijzf[(yi+hi2aﬂ i,}(ti+hipj)} , 1)<k (4.21)
I=1

und & die Runge-Kutta-Stufe bezeichnet, P> B, sind bekannte Konstanten. Zu dieser
Klasse von numerischen Integralberechnungsmethoden gehoren z.B. die Euler-, Trapez-, Her-
mite-Simpson- und die Klassische Runge-Kutta-Methoden (k=4). Da in SOCS die Steuerfunk-
tionen dhnlich wie Zustandsvariablen behandelt werden, sind diese Verfahren die Basis fiir die
weiterfithrenden Darstellungen und die Uberleitung zu diinn besetzten Matrizen.

Oft wird die Losung y(r) der Gleichung (4.15) iiber jeden Schritt ¢, <t<t,,, durch ein Poly-
nom mit Grad k bzw. Ordnung (k +1) approximiert:

419

yt)=a,(t—1) +a(t—1,) +...4a,(t-1) (4.22)

Dabei werden (q,,a,,...a,) so gewihlt, dass die Approximationsfunktion ¥(z) die folgenden
Bedingungen erfiillt:

i(tf)z y(ti) (423)
&le.
ygf) = flyapr)] (4.24)

Diese Bedingungen werden Kollokationsbedingungen (Erfiillung der Differentialgleichungen)
genannt und die resultierende Methode wird als Kollokationsmethode bezeichnet. Die Losung
ergibt ein stiickweises Polynom. Typischerweise wird die Approximationsfunktion, statt mit in
diesem Beispiel einfachheitshalber benutzten Polynomen, durch B-Splines représentiert.
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Der Vorteil dieser expliziten Methode ist, dass die Integration nur von den Werten y(z,) und
y(z.,,) abhiingt und damit keine iterative Korrektur benétigt wird. Bei impliziten Methoden da-
gegen erscheint y(z,,,) als ein unbekannter Term in der Gleichung. Die Trapez-Methode erfor-
dert beispielsweise
h.
0=y =y =S it + fitll=g, (4.25)
wobei y, = y(t,) gilt und die Werte von ¢,,,, y,, ¢, und f[y, ;] bekannt sind und ¢, der Defekt

ist. Da der Defekt durch Korrekturiterationen reduziert werden muss, wird eine geschitzte An-
fangslosung benotigt. Dabei kann dieser Schritt einen hohen Rechenaufwand bedeuten. Dies
gilt insbesondere fiir "steife" Differentialgleichungen wie im folgenden Beispiel. An Stelle von
(4.15) wird die Systemdynamik folgenderweise beschrieben:

3= fly()u(r).] (4.26)

e =g[y(r)ult).] 4.27)

wobei ¢ ein "kleiner" Parameter ist und die Losung in einem sehr kleinen Bereich 0<7<z,
schnelle Anderungen aufweist und danach das System sich wie folgt verhilt:

y = Fly(e)ule).c] (4.28)
0 =gly(e)u(t).] (4.29)

Das resultierende System beschreibt eine semi-explizite, differentielle algebraische Gleichung
mit den Differentialvariablen y(r) (Zustandsvariablen) und den algebraischen Variablen
u(t) (Steuerfunktionen). Das Gleichungssystem ist semi-explizit, weil die Differentialvariablen
explizit auf der linken Seite der Gleichung sind und die algebraischen Variablen implizit in
f und g enthalten sind.

Die meisten numerischen Integrationsmethoden konnen als Ein- oder Mehr-Schritt-Verfahren
klassifiziert werden. Mehr-Schritt-Verfahren haben allgemein die folgende Form:

k-1 k
Yisk = Zajyi+j + thBj-ij (4.30)
7=0 7=0

wobei «; und S, bekannte Konstanten sind. Fiir B, =0ist die Methode explizit, ansonsten im-

plizit. Zu dieser Methodenklasse gehdren beispielsweise die Adams-Methoden. Bei diesen Me-
thoden miissen drei zusétzliche Probleme beriicksichtigt werden, die bei Ein-Schritt-Verfahren
nicht diskutiert wurden:

1. Die Methode hingt von Informationen an (k —1) vorherigen Punkten ab und benétigt damit

eine Methode (z.B. ein Ein-Schritt-Verfahren wie Euler), um diese Anfangswerte zu produ-
zieren.
2. Die Schrittweite 4 in (4.25) ist konstant. Ist eine Schrittweitenanpassung vorgesehen, muss
sichergestellt werden, dass die Koeffizientenberechnung effizient und gut konditioniert ist.
3. Ahnliche Uberlegungen gelten auch fiir verinderliche Anzahl von Integrationsschritten k.
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Die dargestellten Verfahren beschreiben verschiedene Methoden fiir die Transkription eines
kontinuierlichen Problems, welches durch differentielle algebraische Gleichungen definiert ist,
in ein endlich-dimensionales parametrisiertes Problem, das mit einem NLP-Algorithmus gelost
werden kann, bzw. die Konstruktion eines Funktionsgenerators. Die Aufgabe des Funktions-
generators ist es, fiir einen gegebenen Satz von NLP-Variablen x, die Funktionen c(x) (Be-
schrankungen) und die Zielfunktion J(x) zu berechnen. Die Newton-Methode erfordert die
Berechnung der ersten und zweiten Ableitungen (Jakobi- und Hesse-Matrizen respektive).
Dies bedeutet, dass der Funktionsgenerator mittels Finite-Differenzen-Approximation nume-
risch abgeleitet werden muss:

G, =%[c(x+Aj)—c(x)] 4.31)

J

G.j:%[c(x"‘Aj)_c(x'Aj)] (4.32)

J

Die erste Gleichung beschreibt die Vorwirts- und die zweite beschreibt die Zentrale-
Differenzierung angewendet auf die Spalte j der Jakobi-Matrix G . A, =d,e; ist ein Einheits-

vektor in Richtung ;.

Um die Gradienten auf diese Weise zu berechnen, miissen die Differentialgleichungen fiir jede
Perturbation integriert werden. Die Konsequenz daraus ist, dass fiir jeden Gradienten und jede
NLP-Iteration mindestens N Trajektorien benotigt werden. Obwohl der Rechenaufwand fiir
genauere Gradientenberechnung hoch ist, iiberwiegt die Genauigkeitsforderung. Daher wird
typischerweise mit Vorwértsdifferenzen gerechnet und in der Nihe der Konvergenz auf Zent-
raldifferenzen umgeschaltet. Auch die Genauigkeit der Interpolations- und Integrationsmetho-
den konnen durch komplexere Verfahren erhoht werden. Komplexere Algorithmen, z.B. mit
variabler Schrittweite und Ordnung, fithren jedoch dazu, dass sie ein "Rauschen" in die Gra-
dientenberechnung einbringen und damit die Effizienz des Optimierungsalgorithmus beein-
trachtigen. SOCS implementiert eine Transkriptionsmethode mit einem Integrationsschritt pro
Mehrfach-Schiess-Segment. Diese Vorgehensweise stellt die Konsistenz des Funktionsgenera-
tors sicher. Die Genauigkeitsproblematik wird auBerhalb des NLP-Problems gelost.

Techniken, die bei der Losung von optimalen Steuerungsproblemen eingesetzt werden, werden
in zwei Klassen unterteilt: direkte und indirekte Methoden. Eine direkte Methode bestimmt ei-
ne Reihe von Punkten x,,x,,...,x", die die Zielfunktion J(x) minimieren. Typischerweise gilt
J(x,)>J(x,)>...> J(x"). Eine indirekte Methode dagegen versucht die Nullstellte der erfor-
derlichen Bedingung J(x)=0 zu finden. Wihrend die erste Methode nur die Zielfunktions-
werte vergleicht, muss die zweite Methode die Ableitung J'( x ) berechnen und setzt die Diffe-
renzierbarkeit der Zielfunktion voraus und ist rechenintensiver. Die Wahl der Losungsmethode
(z.B. Mehrfach-Schiessverfahren) ist jedoch unabhédngig von der Wahl der Formulierung (di-
rekt/indirekt).

Die indirekten Methoden haben einige Nachteile (ausfiihrlich beschrieben in [8]), wie z.B. die
erneute Bestimmung von partiellen Ableitungsvektoren fiir jedes neue Problem, ausgesprochen
schwierige Bestimmung der korrekten Verkniipfungsbedingungen und die Instabilitit der
Methode aufgrund ihrer hohen Sensitivitit auf die Anfangsbedingungen. Wegen dieser
Nachteile wird fiir den Loser SOCS die direkte Formulierung bevorzugt.
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Durch die Diskretisierung eines kontinuierlichen optimalen Steuerungsproblems wird ein
NLP-Problem konstruiert, fiir dessen Losung die ersten und zweiten Ableitungen der Be-
schrinkungen und der Zielfunktion berechnet werden miissen. Der GroBteil der Jakobi-Matrix
G, wird wie folgt definiert:

G, = ADefekt,
Ax;

J

, i=Segment-Index, j =Gitterpunkt-Index (4.33)

Die Matrix hat M Zeilen (Anzahl der Defekt-Beschrinkungen) und N Spalten (Anzahl der
Optimierungsvariablen). Durch die Diskretisierung wird bewirkt, dass die Anderung einer Va-
riablen nur eine lokale Auswirkung auf die Nachbarbeschriankungen hat. Abbildung 4.2 ver-
deutlicht schematisch den ortlichen Einfluss der Perturbation einer Optimierungsvariablen an-
hand einer B-Spline-Kurve:

_—
~ao
~.

Perturbation

® Optimierungsvariablen (5 Gitterpunkte)

Abbildung 4.2: Sensitivitit der Transkription.

Wie aus der Abbildung ersichtlich, hat die Perturbation eine nur lokale Wirkung, und die Ab-
leitungen der meisten Beschrinkungen nach der gestorten Variablen sind gleich Null. Dieses
Prinzip ist die Grundlage fiir diinnbesetzte (sparse) Jakobi- und Hesse-Matrizen. In [8] wird die
Linear-Tangenssteuerung” in Form eines NLP-Problems formuliert und gezeigt, dass durch die

1. lokale Sensitivitdt der Transkription,

2. Neugruppierung der Beschrankungsfunktionen nach Gitterpunkten (Trennbarkeit der Dis-
kretisierung),

3. Neugruppierung weiterer Terme und Isolierung linearer Terme und

4. Einfithrung der Separierten Hermite-Simpson-Interpolation

eine Reduktion der Matrix-Elemente, die ungleich Null sind, um iiber 90% moglich ist.

Die Transkriptionsmethode besteht aus den drei Schritten Diskretisierung, Losung des NLP-
Problems und der Uberpriifung der Genauigkeit. Wenn die Genauigkeitsforderungen nicht er-
fillt sind, werden diese Schritte wiederholt. In diesem Fall wird eine Gitterverfeinerung (Mesh
Refinement) durchgefiihrt. Hierzu wird zunéchst eine Approximation der kontinuierlichen L6-
sung erstellt.

? Eine vereinfachte Version dieses Algorithmus wird von vielen Trigersystemen inklusive des Space Shuttle verwendet.
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Fiir die Zustandsvariable y(r) wird der folgende Ansatz gewihlt:
N]
Yy =50 => 78" () (4.34)
i=1

Hier sind Bl.(l) die Basisfunktionen der C'-stetigen kubischen B-Splines, N, =2M , M =Anzahl
der Gitterpunkte und y, sind die Koeffizienten, die durch die Hermite-Interpolation der diskre-
ten Losung definiert sind. Diese Approximation muss die folgenden Bedingungen erfiillen:

ye)=y,, k=1L...M (4.35)

d 3 pa—
Ey(fk)—fk (4.36)

Eine dhnliche Approximation der Steuervariablen u(r) wird ebenfalls durchgefiihrt und die
beiden Splines wie folgt dargestellt:

{y(t)] r(t)] i o0
~ = aiBiO t 4.37
ulf)| |a@)| = @37

wobei B die Basisfunktionen der C°-stetigen kubischen B-Splines sind und N =3M -2.
Obwohl sowohl y(z) als auch u(r) im C°-stetigen kubischen B-Spline-Raum konstruiert wer-

den, sind die Zustandsvariablen C'-stetig kubisch und die Steuervariablen C°-stetig linear
oder quadratisch. Mit diesen Approximationen kann die Reduktion der Ordnung analysiert und
anschlieBend der Diskretisierungsfehler berechnet werden. Fiir

y=fly@,u),] (4.38)

0=gly().u().1]

und einen Integrationsschritt ¢, <7<t + h, ergibt sich
j\}k+l _ L+l ~
=y +] L F (4.39)

_ Le+hy - te+hy - te+hy ~
=y, +J'tk ydt—Lk deJ.zk fdt
- - bl [~
=yk+yk+l_yk_'[tk [y_f]dt .
Per Definition ist y, =¥, , somit folgen

Fon=Sia =] " - Flas (4.40)

und die Fehlerschranke

[ 7 Ja

Ik

Yiks1 = Vikn

sjt’:*hk 5, F|ar . (4.41)
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Der absolute lokale Fehler in einem Schritt wird definiert durch
1 +hk
M =] L et (4.42)
und dem Fehler € in der Differentialgleichung in Abhéngigkeit von ¢
&)=y - f[F0).i).1] (4.43)

Aus dem absoluten Fehler wird schlieBlich der relative lokale Fehler wie folgt berechnet:

& = max (Wnlj_ 1) (4.44)
mit dem Skalierungsgewicht
M .
w, = ngggc[l 5.5 (4.45)

der den maximalen Wert fiir die y, bzw. y, iiber die M Gitterpunkte der Phase definiert. Die-

se Fehlerberechnung reflektiert den Fehler in der Losung der Differentialgleichungen. Das
Programm SOCS implementiert ein dhnliches Abschlusskriterium.

Die beschriebene Methode fiir die Fehlerberechnung ist die Grundlage fiir die Konstruktion ei-
nes neuen Gitters. Ziel dabei ist die Reduktion der Diskretisierungsfehler. Neue Gitterpunkte
werden z.B. durch Teilung der Intervalle hinzugefiigt, in denen die Fehler hoher sind. Da zu-
sitzliche Gitterpunkte den Rechenaufwand erhohen, miissen zusitzliche Gitterpunkte nur dann
hinzugefiigt werden, wenn dies zur Erhohung der Genauigkeit beitrdgt. Anhand von Optimie-
rungen mit Beschrinkungen wird in [9] gezeigt, dass die Gitterverfeinerungsmethode in
SOCS, im Vergleich zu fritheren Methoden, die Genauigkeitsbedingungen mit weniger zusitz-
lichen Gitterpunkten erfiillt. Dies spiegelt sich, besonders in Problemen mit raschen Zustands-
dnderungen und aktiven Zustandsbeschrinkungen in den niedrigeren Rechenzeiten wider. Eine
ausfiihrliche Beschreibung des Gitterverfeinerungs-Algorithmus ist in [8] gegeben.

Die Skalierung eines NLP-Problems hat einen groflen Einfluss auf die numerische Stabilitét
des Verfahrens und die Konvergenzrate der Losung. In typischen Bahnoptimierungsproblemen
konnen groBe Unterschiede in den Grofenordnungen der Zustandsvariablen auftreten, z.B.
+ 7 fiir die Bahnneigung, 0—4-10° m fiir die Hohe. Obwohl es keine universelle, automatische
Losung dafiir gibt, kann die spezielle Struktur eines optimalen Steuerungsproblems ausgenutzt
werden, um die Problemskalierung zu verbessern. Die in der Software SOCS implementierte
Methode [8] erwies sich im Rahmen dieser Arbeit als erfolgreich. In keiner der in Kap.6 do-
kumentierten Anwendungen mussten benutzerdefinierte Skalierungsfaktoren gewihlt werden.
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4.3 Einbindung des Optimierungsprogramms SOCS in RTSOPT

Der Austausch des Optimierungslosers NLPQL durch SOCS im Programmsystem RTSOPT
erforderte eine komplette Uberarbeitung und Umstrukturierung von RTSOPT sowie die Imp-
lementierung neuer Programm-Module. Da fiir SOCS viel mehr Eingabedaten benétigt werden
und diese ganz anders organisiert sind als es in der NLPQL-Version der Fall ist, war auch eine
komplette Uberarbeitung der Benutzerschnittstelle, Eingabedateien und Datenstrukturen erfor-
derlich. Dariiber hinaus war eine lingere Einarbeitungszeit in die Vorgehensweise und Imple-
mentierung des Programmpakets SOCS und die Akkumulation praktischer Erfahrungen im
Einsatz des Verfahrens notwendig.

Wihrend NLPQL vom Analyseprogramm aus nach einer vollstindigen Flugsimulation aufge-
rufen wird und iiber eine einfache Schnittstelle verfiigt, iibernimmt SOCS nach dem Aufruf die
Kontrolle iiber den Programmablauf. Fiir SOCS miissen Programm-Module zur Verfiigung ge-
stellt werden, die den Spezifikationen im Handbuch [11] entsprechen. Diese Module dienen
der Berechnung der Bewegungsgleichungen, Beschriankungen und der Definition des Optimie-
rungsproblems. Auch die Simulation und Integration der Flugbahn erfolgt durch SOCS. Die
Programmablaufkontrolle wird erst nach dem Abschluss der Optimierungsberechnung dem
Hauptprogramm iibergeben. Folgende Abbildung 4.3 gibt einen Uberblick dieser Programm-
struktur.

— HHSOCS*
XAI ODERHS*
I
N — HDSOCS
P ODEPTF*
0 i¥ ¥
G .
b HDSNLP J—
y or IDSFD. TPRT*
A - ODEPRT
| OCSEVL*, OCSRNG* ODEIGS*
AUXOUT*
LINKST*, PHSLNG* )
PNTCON*, PTHCON* ODEINP

Abbildung 4.3: Programmstruktur bei voller Integration von SOCS im Analysewerkzeug [11].

In der Abbildung sind die vom Analysewerkzeug zu implementierenden Programm-Module
dunkel umrahmt. Es ist ersichtlich, dass nach Aufruf der Hauptfunktion HDSOCS die Pro-
grammablaufkontrolle auf das Optimierungsmodul iibergeht. Die Programm-Module ODE*
(Ordinary Differential Equations) werden vor Anfang bzw. wihrend der Optimierung vom
Programmsystem SOCS aufgerufen. Die folgende Tabelle 4.1 gibt eine kurze Ubersicht der
Unterprogramme, die fiir den Aufruf durch SOCS zur Verfiigung gestellt werden miissen. Eine
detaillierte Dokumentation ist in [11] gegeben.
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Unterprogrammname | Funktion

ODERHS Right Hand Side; Berechnung der Ableitungen der Flugzustéinde,
Berechnung der kontinuierlichen Beschriankungsfunktionen fiir die
folgende Eingaben: Flugzeit, Flugphasenindex, Steuerfunktions-
werte, zeitunabhingige Optimierungsparameter, Phasenanfangs-
und -endzeit

ODEPTF Point Functions; Berechnung der Randbedingungen und der Ziel-
funktion fiir gegebene Flugzeit, Flugzustiinde, zeitunabhingige Op-
timierungsparameter fiir Phasenanfang bzw. -ende

ODEPRT Zusitzliche benutzerdefinierte Ausgabefunktionen

ODEIGS Initial Guess; Berechnung (Interpolation) der benutzerdefinierten
Anfangsschitzungen aller Flugzustinde und Steuerfunktionen fiir
alle Punkte des Anfangsgitters und fiir alle Flugphasen

ODEINP Input; Ubergabe der gesamten Problemformulierung mit allen
Rand- und Pfadbeschrinkungen, Verkniipfungsbedingungen und
der Zielfunktion

Tabelle 4.1: Die fiir den Optimierer SOCS zu implementierenden Programm-Module.

Hier ist das Unterprogramm ODEINP das komplexeste. Da die Schnittstelle generisch ist, so-
wohl die Reihenfolge als auch die Anzahl der zu iibergebenden Daten von den vielfiltigen
Eingabeméglichkeiten des Benutzers abhiingen und die Ubergabe der Problemformulierung
nur iiber reelle und ganzzahlige Daten bzw. Vektoren erfolgt, ist der Entwicklungsaufwand
sehr hoch. Ferner reicht das softwaretechnische Verstindnis dieser Schnittstelle nicht aus, weil
eine genaue Kenntnis des Optimierungsverfahrens ebenfalls erforderlich ist.

Eine Herausforderung stellt auch die Spezifizierung eines Optimierungsproblems mit allen
Flugphasen, Beschrankungen und Parametern beim Aufruf von SOCS dar. Ein Beispiel dafiir
ist die Optimierung bei gleichzeitiger Beschrinkung z.B. des Fliigellastfaktors ng. Gleichung
(4.46) veranschaulicht das Problem:

Alr)
np(t)= % <M ptan (4.46)

Aus der Gleichung ist ersichtlich, dass sowohl der Fliigellastfaktor als auch die Auftriebskraft
A und das Fahrzeuggewicht G Funktionen der Flugzeit sind. Ferner ist der maximal-zulédssige
Fliigellastfaktor ng ., ein Optimierungsparameter, dessen Wert wihrend der Optimierung
durch den Loser variiert wird. Wie zuvor beschrieben, ist die dynamische Anderung der Be-
schrankungen nicht moglich. Daher kann diese Flugbeschrinkung nicht wie eine gewohnliche
Pfadbeschrinkung definiert werden. Folglich musste eine normierte Beschrinkungsfunktion
eingefiihrt werden, deren Wert unabhingig vom Fliigellastfaktor, kleiner Eins sein muss. Das
gleiche Problem entsteht auch dann, wenn die GroB3e eines Trigersystems optimiert wird, des-
wegen seine Wiedereintrittsmasse nicht bekannt ist und somit die Anfangsmasse fiir die Wie-
dereintrittsflugphase nicht direkt eingegeben werden kann. In RTSOPT mussten daher spezifi-
sche Methoden entwickelt werden, um diese Probleme erkennen und durch automatische Defi-
nition zusitzlicher Beschrinkungsfunktionen 16sen zu kdnnen.
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Unstetigkeiten wie bei einer Triebwerksabschaltung oder Stufentrennung konnen bei Benut-
zung von NLPQL einfach im Programmcode realisiert werden. Der Optimierer SOCS lésst da-
gegen Spriinge in den Flugzustinden nicht zu. Selbst Unstetigkeiten in Rechenmodellen, z.B.
durch lineare Interpolation, konnen zu Konvergenzschwierigkeiten bzw. Erhohung der Re-
chenzeit fithren. Daher erfordert die Einfiihrung jeder Unstetigkeit in den Flugzustinden, Re-
chenmodellen und in der Flugsteuerung die Definition einer neuen Flugphase. Dies erfordert
wiederum die Neudefinition von allen Beschrinkungen, Steuerfunktionen, Optimierungspara-
metern fiir jede Flugphase und die Definition von Kontinuitdtsbeschrinkungen und Verkniip-
fungsbedingungen zwischen allen Flugphasen.

Aus den geschilderten Griinden wurde die gesamte Benutzerschnittstelle, Eingabestruktur und
der Programmablauf von RTSOPT der Optimierungssoftware SOCS angepasst.
Zusammenfassend muss festgestellt werden, dass die Implementierung von SOCS einen zuvor
nicht erwarteten hohen und zeitintensiven Aufwand erfordert hat, der allerdings durch die sig-
nifikanten Leistungsvorteile in der Anwendung belohnt wird, vgl. Kapitel 6.
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5 Visualisierung

Durch Einsatz geeigneter Visualisierungsmethoden kann die Analyse verfiigbarer Informatio-
nen, vor allem wenn die Anzahl der Daten sehr hoch ist, erleichtert werden. Die grafische Auf-
bereitung von Informationen und die Darstellung groer Datenmengen ermdglichen die Be-
trachtung vieler Informationen auf einen Blick. Dadurch werden Unstimmigkeiten in den Da-
ten wie z.B. Unstetigkeiten in interpolierten, rdumlichen Daten sofort ersichtlich. Durch die
Visualisierung konnen Teilinformationen gefiltert und herausgehoben werden. Dariiber hinaus
konnen komplizierte Bewegungsabliufe, die durch Betrachtung der Flugzustandsdaten schwie-
rig nachzuvollziehen sind, durch Animationen veranschaulicht werden.

In diesem Kapitel werden einige Anwendungsbeispiele zur Visualisierung mit VRML erldutert
und anhand dieser Beispiele die Vorteile dieser Technologie demonstriert. Diese und die im
Anhang B aufgefiihrten Beispiele entstammen aus den Beitriigen des Autors zu verschiedenen
Projekten des Instituts fiir Raumfahrtsysteme mit externen Kooperationspartnern.

5.1 Zwei- und Dreidimensionale Plots

Fiir die Erstellung von Kurven- und Flidchendarstellungen wurden Programme entwickelt, die
Simulationsergebnisse und Modelldaten in VRML-Modelle konvertieren. Der Entwicklungs-
aufwand ist dabei nicht gro3, da VRML-Modelle aus wenigen Schliisselwortern und Geomet-
riedaten in einer vorgegebenen Struktur bzw. Reihenfolge bestehen. Mit Hilfe solcher Werk-
zeuge werden aus Optimierungsergebnissen (wie Anstellwinkel und Flugwindhdngewinkel als
Funktion der Flugzeit) und Modelldaten (wie Auftriebsbeiwert iiber die Machzahl und An-
stellwinkel) sofort VRML-Modelle erstellt und fiir die Betrachtung durch den Benutzer zur
Verfiigung gestellt. Abbildung 5.1 zeigt mit diesen Werkzeugen erstellte VRML-Modelle, die
im ersten Fall Flugsteuerungen «(t), u,(t) und im zweiten Beispiel einen Aerodynamikdaten-

satz c,(a,Ma) fiir das Fahrzeug und die Mission Hopper betreffen.
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Abbildung 5.1: Mit VRML erstellte Kurven- und Flichendarstellungen von Rechenmodellen.
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Die Vorteile dieser Modelle liegen darin, dass sie sehr schnell und automatisch erstellt werden,
dariiber hinaus plattformunabhingig austauschbar sind und ohne eine kommerzielle Anwen-
dungssoftware betrachtet werden konnen.

5.2 Formmodelle von Raumfahrzeugen

Dreidimensionale Modelle von Raumfahrzeugen dienen der konzeptionellen Auslegung, Ent-
wurfsiiberpriifung und Darstellung des Fahrzeuges in der Flugbahnvisualisierung. In RTSOPT
wird wegen der in Kapitel 2.2 erlduterten Vorteile die VRML-Technologie eingesetzt. Die
Abbildung 5.2 zeigt beispielhaft einige Fahrzeugmodelle, die in verschiedenen Studien am IRS
verwendet worden sind.

Space Shuttle

Generischer
Satellit

Abbildung 5.2: VRML-Modelle ausgewéihlter Raumfahrzeuge.

Das Hopper-Modell besteht aus verschiedenen VRML-Modulen, die teilweise mit dem Model-
lierwerkzeug Cinema4D ([70], [102]) und teilweise durch direkte Kodierung in VRML erstellt
und zusammengefiigt wurden. Das Satellitenmodell und das Modell der IRDT-Kapsel mit den
mehrstufigen, aufblasbaren Brems- und Hitzeschutzschildern wurden vollstindig durch direkte
Kodierung erstellt. In allen drei Modellen sind Schnittstellen-Programm-Module in JavaScript
implementiert, die der Animation von Fahrzeugkomponenten dienen. Uber diese Schnittstel-
len werden die aerodynamischen Steuerflichen von Hopper, die aufblasbaren Stufen der
IRDT-Kapsel und die Lageregelungstriebwerke des Satellitenmodells animiert und somit der
Informationsgehalt der Flugbahndarstellungen angereichert. Das Space Shuttle Modell wurde
von der NASA erstellt und im Internet zur Verfiigung gestellt.

Diese Modellierarbeiten zeigen, dass die Fahrzeugmodelle entsprechend den Anforderungen
an die Visualisierung in Kapitel 2 mit beliebigen CAD-Systemen und durch direkte Kodierung
in VRML erstellt und ohne nennenswerten Aufwand zusammengefiigt werden konnen. Damit
bestétigen sich die Vorteile dieser Vorgehensweise. Abbildung 5.3 illustriert eine Auswahl an
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parametrisierten generischen Objekten und Raumfahrzeug-Komponenten, die fiir die schnelle
Modellierung verschiedener Raumtransportsysteme verwendet werden.

Abbildung 5.3: VRML-Module fiir Fahrzeugmodellierung.

In der Abbildung sind Fahrzeugkomponenten wie Triebwerke, Stufenadapter, Fliigel, Kugel-
tanksegmente, zylindrische Korper- und Tankmodule und einige komplexere geometrische
Module zu sehen. Diese sind zum grof3ten Teil als VRML-Prototypen erstellt worden. VRML-
Prototypen sind Module, die oft JavaScript-Programme beinhalten, die dazu dienen, aus weni-
gen Geometrieparametern rdumliche Objekte zu generieren. Diese Prototypen werden bei der
Fahrzeugmodellierung in das Modell eingefiigt und durch Eingabe der Prototyp-Parameter wie
beispielsweise Rotationswinkel, Radius, Anzahl der Kanten, Koordinaten der Spannten ver-
wendet.

Auch von der Grafiktechnik "Texturabbildung" (Texture Mapping), bei der ein Bild bzw. eine
Textur auf eine Oberfliche transformiert wird und die Bestandteil der VRML-Spezifikation ist,
wurde intensiv Gebrauch gemacht. Abbildung 5.4 veranschaulicht diese Technik.

Abbildung 5.4: Texturabbildung auf rdumlichen Objekten.
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Wihrend im ersten Beispiel eine Karte direkt auf die Oberfldache einer Kugel transformiert
wird, wird im zweiten Beispiel das Bild bzw. die Textur vorher skaliert und vervielfacht. Ganz
anders ist die Funktion der Textur im dritten Beispiel, wo die Textur die durchsichtigen Stellen
des Geometriemodells bestimmt und dadurch die Geometriemodellierung wesentlich verein-
facht. Die erste Methode wird bei der Modellierung von Himmelskorpern und Landkarten be-
nutzt, iiber denen die Flugbahn dargestellt wird. Wihrend die zweite Methode fiir die Model-
lierung von Fahrzeugoberfldchen eingesetzt wird ist die dritte Methode in der Modellierung
von Gitterstrukturen sehr niitzlich. Da VRML die direkte, automatische Texturtransformation
von Bilddateien unterstiitzt, entfallen die aufwéndige Dekodierung von Bilddateien und die
Berechnung von Texturtransformationen, die bei Visualisierung beispielsweise mit OpenGL
erforderlich sind.

Die Fahrzeugvisualisierung dient neben der Auslegung und Flugbahnvisualisierung auch der
grafischen Aufarbeitung von Aerodynamikanalyse-Ergebnissen. Abbildung 5.5 zeigt beispiel-
haft zwei solche Darstellungen, die Ergebnisse von aerothermodynamischen Analysen von
Raumfahrzeugen veranschaulichen.

Abbildung 5.5: VRML-Darstellungen aerodynamischer Analysen.

In der Abbildung sind links die Fahrzeugoberfldche und das Rechengitter fiir eine numerische
Stromungssimulation des Raumgleiters X-38 [48] und rechts die Druckverteilung (Ergebnis
einer Stromungssimulation) auf einem generischen bikonischen Wiedereintrittskorper [12] zu
sehen.

5.3 Flugvisualisierung

Fiir die Flugbahnvisualisierung wurde dem Programmpaket RTSOPT ein im Rahmen der vor-
liegenden Arbeit entwickeltes Flugvisualisierungsprogramm VirtualTrajectory (VT) [58] bei-
gefiigt. Mit VT werden Flugsimulationsergebnisse direkt in VRML-Animationen umgewan-
delt. Das Programm l4dt die Simulationsergebnisse (Flugzeit, Bahn- und Lagedaten,
Wirmelast), eine Konfigurationsdatei, in der verschiedene Darstellungsoptionen und
-einstellungen definiert sind und das Fahrzeugmodell, das als VRML-Modell vorliegt und er-
stellt eine dreidimensionale, interaktive Animation des Flugverlaufs, die mit einem Internet-
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Browser betrachtet werden kann. Des Weiteren konnen diese Modelle auch in der Virtuelle-
Realitidt-Umgebung mit Laser-Zeiger und 3D-Brille immersiv betrachtet werden. Diese Mog-
lichkeit besteht auch in der CUBE der Visualisierungsabteilung des Hochstleistungsrechen-
zentrums HLRS der Universitit Stuttgart [40]. Abbildung 5.6 zeigt den Aufbau der CUBE und
die Betrachtung eines Getriebemodells.
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Abbildung 5.6: Die VR-Umgebung in Stuttgart [40].

Die CUBE besteht aus drei seitlichen Projektionswidnden und dem Projektionsboden. Die Posi-
tion und die Blickrichtung des Betrachters werden erfasst und die Bilder fiir die vier Projekti-
onsflachen entsprechend berechnet. Dabei werden fiir die beiden Augen des Betrachters per-
spektivisch unterschiedliche Bilder generiert und auf die Projektionsflachen projiziert (stereo-
skopische Projektion: Foto rechts). Die mit den schnell wechselnden Bildfolgen synchronisier-
te 3D-Brille schaltet dabei rechts und links die Sicht abwechselnd ein und aus, so dass jedes
Auge nur die entsprechenden Bilder sieht. Ergebnis ist eine sehr realistische dreidimensionale
Wahrnehmung der den Betrachter umgebenden virtuellen Welt. In der Abbildung 5.7 sind zwei
Benutzer zu sehen, die als Ergebnis einer Missionsanalyse [6] die Nutzlastriickfiihrung von der
Internationalen Raumstation ISS mittels der IRDT-Kapsel betrachten.

Abbildung 5.7: Immersive Betrachtung einer Flugvisualisierung in der VR-Umgebung [6].
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Solche fortschrittlichen Visualisierungstechnologien unterstiitzen Ingenieure in der Analyse
und im Verstindnis komplexer Bewegungsabliufe, wie Bahnmandver, kombinierte Rotationen
und Sichtbarkeits- bzw. Abstandsbedingungen. Die Darstellung der Taumelbewegungen fiir
die Flugdatenanalyse der IRDT-Kapsel [38] demonstrierte den Nutzen der Flugvisualisierung.
Fiir diesen Zweck wurde ein Animationsprogramm in C++ mit OpenGL entwickelt. Diese
Animation wurde spiter zum Vergleich auch mit VRML erstellt. Abbildung 5.8 illustriert diese
Darstellung und zum Vergleich die OpenGL-Version (kleines Bild).
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Abbildung 5.8: Animation der Taumelbewegungen der IRDT Kapsel mit VRML.

In der Abbildung ist links ein Standbild aus der Animation der Taumelbewegungen und rechts
die Verldufe der Rotationswinkel um alle drei Fahrzeugachsen iiber die Flugzeit zu sehen. Die
Vorstellung der Taumelbewegungen anhand der Zeit-Winkel-Daten und Kurvendarstellungen
ist sehr schwierig. Dieses Programm stellt die Taumelbewegungen der Kapsel auf der Basis
vorliegender Flugdaten in Quasi-Echtzeit dar. Dabei konnte zweifelfrei eine Storung der Flug-
bewegung durch eine duBere Einwirkung (Zusammenstoss der Kapsel mit dem Adapter der
Triageroberstufe) festgestellt werden. Durch die Erstellung dieser Animation auch mit VRML
wurden die in Kapitel 2 bereits erlduterten Vorteile dieser Technologie demonstriert und besta-
tigt. Mit VRML konnten sowohl das viel realistischere Fahrzeugmodell als auch die Animation
mit wesentlich geringerem Aufwand erstellt werden. Dariiber hinaus kann mit dem VRML-
Modell auch die Entfaltung der aufblasbaren Schilder dargestellt werden (s. Abbildung 5.2,
Seite 69).

Auch in der Analyse der Riickkehrbahn des Raumgleiters X-38 wurden VRML-Animationen
eingesetzt, um Flugbahndaten [37] rdumlich darzustellen. In der Abbildung 5.9 ist eine mit
VirtualTrajectory erstellte interaktive Animation in VRML abgebildet. Dargestellt werden die
Wirmebelastung, Lage und Bahnverlauf, Flugzeit und die Werte der Zustandsvariablen (z.B.
Hohe, Geschwindigkeit). Der Zeitverlauf kann wihrend der Animation interaktiv gesteuert
werden.
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3 D:\ProjectsWirtualTrajectory'ProjectsiX-38-Diss-011X-38-Diss-01.wrl

Datei  Bearbeten  &nsicht  Favoriten  Extras 7 ee
<) @ 2 Iﬂ @ ,lj 7’ ) Suchen ;‘\'( Favoriten @Medien e} - H‘__'; — gl 3
T -
Adresse '@ DoProjectzWidualTrajectory Projectsi-38-Dizs-0110-38-Diss-01 werl v| WWechzeln zu

-j Arbetsplatz

- mezw., - oomico.. [ EMoos., [ Tedr.. [ BRechrer [ovT-cl. Boae. e &) o117
2

Abbildung 5.9: Visualisierung der X-38 Riickkehrbahn.

In der Abbildung ist die Betrachtung des mit VirtualTrajectory erstellten VRML-Modells in
Microsoft Internet Explorer (1) mit dem Plug-In Cosmoplayer von CosmoSoftware [17] zu se-
hen (2). Das X-38-Modell stammt aus den Internet-Seiten der NASA. Die Flugbahn wird tiber
der Erdkarte und auf den senkrechten Ebenen Hohe iiber Lingengrad (3) bzw. Breitengrad
dargestellt. Mit einem farbigen, verwundenen Band (4) wird der Flugverlauf visualisiert. Wah-
rend die Verwindung dieses Bands den Verlauf des Flugwindhdngewinkels reprisentiert, ent-
spricht der Farbverlauf dem Wirmelastverlauf. Eine Farbcodetabelle (5) illustriert die Farb-
wertetabelle fiir den Warmefluss. Eine durchsichtige Anzeige (6) listet die numerischen Werte
aller Fugzustidnde (Hohe, Geschwindigkeit, Anstellwinkel, usw.) auf und kann vom Betrachter
in einen beliebigen Bereich des Bildes verschoben werden. Schlieflich ermoglicht ein Steuer-
werkzeug (7) die Steuerung der Flugzeit (z.B. Riickwirts, Pause, Schneller). VirtualTrajectory
ermoglicht das Ein- und Ausschalten verschiedener Darstellungsoptionen und -elemente. Bei-
spielweise konnen die Elemente 3-7 in der Abbildung 5.9 ausgeschaltet werden. Die Visuali-
sierung iliber der Kugelerde ist ebenfalls moglich. Eine solche Visualisierung der in der
Abbildung 5.9 dargestellten Flugbahn zeigt die nachstehende Abbildung 5.10.
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Abbildung 5.10: Darstellung der X-38-Riickkehrbahn.

Bei Raumfahrtmissionen, die z.B. mehrere Umldufe um die Erde beinhalten, ist diese Art der
Darstellung sinnvoll.

Durch die Verwendung von VRML wurden die Visualisierungsfahigkeiten des Systemanalyse-
Werkzeugs RTSOPT deutlich verbessert und durch neue, animierte, interaktive Darstellungen
erweitert.

Die in diesem Kapitel dargestellten VRML-Anwendungen zeigen die Flexibilitidt, den Nutzen
und die Effektivitit dieser Technologie in der Analyse von Raumtransportsystemen und
-missionen. Weitere Visualisierungsbeitrige des Autors zu Projekten des IRS mit den Koope-
rationspartnern verdeutlichen die vielseitigen Einsatzmoglichkeiten der VRML-Technologie
und sind im Anhang B aufgefiihrt.
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6 Anwendungsergebnisse

Die neue RTSOPT-Version wurde fiir die Flugoptimierung und Analyse des Trigerkonzeptes
Hopper von EADS [106], das Leitkonzept des nationalen Technologieprogramms ASTRA ist,
eingesetzt. In diesem Kapitel werden das Hopper-Konzept, das Fahrzeug und die Transport-
mission sowie die in der Analyse eingesetzten Rechenmodelle beschrieben. Anhand der Opti-
mierungsergebnisse werden die Verbesserungen und die Leistungsfihigkeit des Analysewerk-
zeuges RTSOPT demonstriert.

6.1 Hopper — Das Fahrzeug und die Transportmission

Das Hopper-Konzept stammt aus der FESTIP-Studie der ESA [25], [19]. Spiter wurde das
Konzept im Rahmen des nationalen Programms ASTRA aufgegriffen [7], [105], die Trans-
portmission neu definiert, das Fahrzeug modifiziert und im Detail untersucht. Nachfolgend
werden das Fahrzeug, die Transportmission und die Rechenmodelle der vorliegenden Anwen-
dungsstudie beschrieben.

Hopper ist ein unbemannter, teilweise wiederverwendbarer Triger mit Raketenantrieb. Das
Triagersystem besteht aus der wiederverwendbaren gefliigelten Grundstufe und der Oberstufe
HUS. Abbildung 6.1 stellt Subsysteme, die Stufen und die Nutzlast des Hopper-Trigersystems
dar.

Rumpf Nutzlast

Oberstufe HUS

3 Wasserstofftanks

2 Sauerstofftanks

Fligel =
3 Vulkan 3R

Abbildung 6.1: Das Hopper-Fahrzeug [106].
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Das Antriebssystem der Grundstufe besteht aus drei kryogenen Vulkan-3R Triebwerken (eine
zukiinftige Version des Zentraltriebwerks der Trigerrakete Ariane-5). Die Hopper-Oberstufe
HUS wird mit dem ebenfalls kryogenen Vinci 200 Triebwerk (Triebwerk der geplanten ESC-B
Oberstufe der Ariane-5) angetrieben. In der Tabelle 6.1 sind einige Daten des Hopper-
Fahrzeugs zusammengetragen, wihrend Tabelle 6.2 die Leistungsdaten der Triebwerke zeigt.
Eine genaue Beschreibung des Fahrzeugs ist in [106] gegeben.

Nutzlast

Geforderte Nutzlast (GTO) 7,5 Mg
Oberstufe HUS

Leermasse 3,9 Mg
Treibstoffmasse 24 Mg
Hopper

Trockenmasse 59 Mg
Aufstiegstreibstoff 390 Mg
Reserven und Betriebsstoffe 5,6 Mg
Startmasse 490 Mg
Masse nach Abheben von der Schiene 480 Mg
Masse bei Triebwerksabschaltung 98 Mg
Landemasse 60 Mg
Lénge 50,2 m
Spannweite 27,2 m
Nutzlastraum-Linge 16,5 m
Aerodynamische Referenzfliache 580,0 m?

Tabelle 6.1: Massen und Dimensionen von Hopper [106].

Grundstufe | Oberstufe
Triebwerk Vulkan 3R | Vinci 200
Anzahl 3 1
Vakuumschub 1650,6 kKN 197 kN
Bodenschub 1351,2kN |-
Spezifischer Vakuumimpuls | 429,1 s 466 s
Spezifischer Bodenimpuls 351,3 s
Massendurchsatz 392 kg/s 43,32 kg/s

Tabelle 6.2: Leistungsdaten der Triebwerke des Raumtransporters Hopper [106].

Die Transportmission von Hopper beginnt mit der horizontalen Beschleunigung auf Schienen
vom Guayana Space Center in Kourou (von wo aus auch die Ariane-5-Rakete startet). Nach
[106] reduziert diese Art des Starts die Startmasse, den Schubbedarf und die Startrisiken. Die
erste Stufe erreicht bis zum Abschalten der Triebwerke ca. 100 km Hohe und eine suborbitale
Geschwindigkeit von etwa 5 km/s. Wihrend des nachfolgenden Freifluges bis zur Gipfelhohe
und dem Zuriickfallen in die Atmosphire muss die Oberstufe mit der Nutzlast freigesetzt wer-
den. Die Oberstufe beschleunigt anschlieBend zur geostationédren Transferbahn. Die suborbita-
le Unterstufe tritt in die Atmosphire ein und gleitet etwa 4500 km bis zum Landeort Ascension
Island, wo sie horizontal landet. Abbildung 2.4 (S.25) illustriert den Missionsablauf schema-
tisch, wobei auch zwei Missionen zu Zielbahnen hoherer Inklination (Sonnensynchrone Um-
laufbahn, Raumstation) angedacht sind.
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Die nachstehende Tabelle 6.3 gibt eine Beschreibung der Anfangs-, Ziel- und Endbedingungen
dieser Transportmission:

Startort: Kourou
Startmasse | 480261 kg | Relativgeschwindigkeit | 204,9 m/s
Geografische Linge | -52,799° Bahnneigung | 2,404°
Geografische Breite | 5,255° Anstellwinkel | 12,5°
Hohe | 26,7 m Azimut | 45°
Zielbahn: GTO
Perigdumshohe | 180 km Inklination | 7,3°
Apogidumshohe | 35920 km GTO-Nutzlast | 7500 kg
Endbedingungen: TAEM-Schnittstelle
Entfernung | <20 km Hohe | > 15 km
Geografische Lange | -14,21° Machzahl | > 1,5
Geografische Breite | -8,04° Fahrzeugmasse | 60237 kg
Landeort: Ascension Island
Geografische Linge ‘ -14.333° ‘ Geografische Breite ‘ -7.9167°

Tabelle 6.3: Anfangs-, Ziel- und Endbedingungen der Transportmission Hopper.

Die Anfangsbedingungen des Aufstiegflugs beschreiben den Zustand von Hopper nach der Be-
schleunigung auf einer Schiene und dem Abheben von dem Startschlitten. Die Optimierungs-
berechnungen in dieser Arbeit betrachten die Mission von diesem Anfangszustand bis zur
TAEM-Schnittstelle (Terminal Area Energy Management, Endanflug), welche die Anfangsbe-
dingungen Bahnenergie und Position definiert. Diese Bedingungen sind fiir die Einhaltung der
Energie durch Steuerung der Position, Lage, Geschwindigkeit und Flugrichtung durch den
Lenkalgorithmus fiir den automatischen Endanflug und die Landung von Bedeutung.

Aus den Missionsbedingungen und dem Fahrzeugentwurf ergeben sich zahlreiche Flugbe-
schrinkungen. Tabelle 6.4 zeigt eine Zusammenstellung dieser Beschriankungen fiir die Flug-
phasen Aufstieg und Wiedereintritt:

Flugbeschrinkung Aufstieg Wiedereintritt
Fahrzeugmasse 60237 kg
Anstellwinkel <15° 16° fiir Ma > 8

>3° fiir Hohe < 70km 16° —20° fiir y>0
Bahnneigung < 1° (leichtes Skipping)
Dynamischer Druck <40 kPa <40 kPa
Auftrieb < 6600 kN
Auftriebsbeschleunigung <1,5¢g <45 gy (evtl.4,8 g9)
Schubbeschleunigung <4,15 g
Dauer des Freiflugbogens, 180 s bei Q,,, < 1340 W/m®
freie molekulare Aufheizrate
Staupunktswérmefluss <450 kW/m”
Integrale Staupunkts- < 150 MJ/m*
wirmelast

Tabelle 6.4: Flugbeschrinkungen der Hopper-Mission.
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6.2 Die Rechenmodelle

Die in RTSOPT implementierten Rechenmodelle sind in Kapitel 3.2 erldutert. An dieser Stelle
sind die fiir die folgenden Systemanalysen des Trigersystems Hopper eingesetzten Modelle
genannt und spezifischen Erweiterungen beschrieben.

Die Schwerpunktwanderung: Infolge des Treibstoffverbrauchs wandert der Schwerpunkt des
Triagersystems entlang der Fahrzeugliangs- und -hochachsen. Diese Verschiebungen werden
nach [104] mit polynomischen Funktionen des Massenverhiltnisses m/m, in der Form

approximiert:
XN
Lyy ;;[C’(mo” 6.1)

wo xg, die Schwerpunktsposition entlang der Fahrzeuglidngsachse, L, eine Referenzlinge, m
die aktuelle Fahrzeugmasse, m, die Startmasse, und ¢, die Korrelationskonstanten sind. Die
Schwerpunktsverschiebung entlang der Fahrzeughochachse wird analog berechnet.

Gleiches gilt auch fiir die Modellierung der Auslenkung ¢, ,des Schubvektors, die erforderlich
ist, um den Schub auf den momentanen Schwerpunkt zu richten [104]. Die Trimmung um den
aerodynamischen Bezugspunkt erfordert eine zusitzliche Schubwinkelkorrektur (2-7°). Diese
wird mit einem Modell nach [104] berechnet, das von der Schwerpunktsverschiebung, dem
Auftrieb, Widerstand, Schub und Anstellwinkel abhiingt.

Die Triebwerke: Die Leistungsdaten der Triebwerke in der Tabelle 6.2 sind die Grundlage fiir
die Triebwerksmodelle. Die Berechnung des Schubes und der Triebwerksverluste basiert auf
den Gleichungen (3.15) bis (3.17), die auch die Schubdrosselung beriicksichtigen.

Das Aerodynamikmodell: Es wird ein Modell eingesetzt, das auf der Interpolation von aero-
dynamischen Beiwertdaten basiert. Nach der Interpolation dieser Daten in Abhéngigkeit von
Machzahl und Anstellwinkel mit einer B-Spline-Fldche werden verschiedene Korrekturfunkti-
onen eingesetzt. Die aerodynamischen Beiwertdaten und eine genaue Beschreibung der Kor-
rekturfunktionen sind in [104] gegeben. Das Wirmelastmodell basiert auf der Berechnung des
Wirmeflusses am Staupunkt nach einer empirischen Gleichung in der Form (3.13). Die freie
molekulare Auftheizrate wird ebenfalls empirisch modelliert (3.14).

Umweltmodelle: Es wird eine kugelformige, rotierende Erde angenommen, bei der die Gravi-
tationsbescheunigung nur eine Funktion der Flughohe ist. Die Atmosphire wird entsprechend
der US Standardatmosphire [74] modelliert.

Die Flugsteuerung: Der Flug wird iiber die Schubdrosselung, den Anstellwinkel und den
Flugwindhdngewinkel gesteuert. Die Anfangsschitzung fiir die Optimierung wurde sowohl fiir
die Flugzustdnde als auch fiir die Steuerfunktionen durch lineare Interpolation zwischen den
geschitzten Anfangs- und Endwerten modelliert.
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6.3 Aktualisierung der Datenbasis und Anwendungsvergleich der
Massenanalyse

Die Massenanalyse in RTSOPT basiert auf einer Massendatenbank, die Subsystemmassen von
Luft- und Raumfahrzeugen in Abhingigkeit von Subsystem-Entwurfsparametern enthilt. Zu
diesen zahlreichen Parametern gehoren z.B. Flichen, Lingen, Lastvielfache und Triebwerks-
massendurchsitze. Durch die Auswahl von Daten aus der Datenbank werden Technologiean-
nahmen getroffen. Anschliefend wird eine Regressionsanalyse dieser Daten durchgefiihrt, aus
der sich die Technologiekoeffizienten ergeben. Diese Daten werden dann fiir die Massenschit-
zung des betrachteten Systems herangezogen. AuBlerdem konnen einzelne, bekannte Subsys-
temmassen auch vorgegeben werden.

Mit dem Ziel, die Massendatenbank zu aktualisieren und die Massenanalyse mit der vorliegen-
den RTSOPT-Version zu vergleichen, wurde am IRS eine Untersuchung durchgefiihrt [102].
Die Teilaufgaben waren wie folgt:

Aktualisierung der Massendatenbank

Erstellung eines Hopper Fahrzeugmodells mit VRML
Massenschitzung fiir Hopper, Sidnger und Ariane-X
Vergleich der Ergebnisse mit der alten und neuen Datenbasis

s

Fiir die Datenaktualisierung wurde in erster Linie auf die in der FESTIP-Studie erarbeiteten
Daten und Prognosen zuriickgegriffen. Dariiber hinaus wurden zahlreiche Daten aus der Lite-
ratur, dem Internet und Broschiiren von Herstellerfirmen gesammelt und in die Datenbank ein-
gegeben. Dabei wurden iiber 300 Quellen fiir geeignete Daten untersucht. Die Triebwerks-
Massendatenbank wurde beispielsweise um 33 Eintrige erweitert. In [102] wird auch eine
Ubersicht von zusitzlichen Datenquellen gegeben, die fiir die Erginzung der Datenbank ge-
nutzt werden konnen. Nachfolgend sind die Vorgehensweise und die Ergebnisse dieser Unter-
suchung dokumentiert.

Entsprechend dem neuen RTSOPT-Softwarekonzept wurde das Fahrzeugmodell von Hopper
in VRML erstellt. Dabei kamen die neuen VRML-Prototypen aus der RTSOPT-
Modellbibliothek zum Einsatz. Freiformflichen wie z.B. der Rumpf, die Fliigel und Ruder
wurden mit dem Modellierwerkzeug Cinema4D erstellt und in VRML-Modelle konvertiert.
SchlieBlich wurden diese Modelle zusammengefiigt. Die Abbildung 6.2 zeigt zwei Darstellun-
gen dieses Modells:

Abbildung 6.2: Das VRML-Modell von Hopper.
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In der Abbildung ist der Rumpf durchsichtig dargestellt, um einen Einblick in die inneren Mo-
dule zu erlauben. Fiir realistische Darstellungen kann jeder Komponente eine Materialeigen-
schaft zugeordnet werden. Beispiele hierfiir sind bereits frither in der Abbildung 5.3 gegeben.
An bewegliche Komponenten (Oberstufe, Ruder) wurden Translations- und Rotationsknoten
angeschlossen, so dass eine interaktive Animation dieser Teile moglich ist. Dariiber hinaus hat
das Modell den Vorteil, dass durch die Eintragung von dreidimensionalen Skalierungsfaktoren
fiir alle Module eine einfache Darstellung von durch die Optimierung skalierten Fahrzeugen
moglich ist. In der Abbildung rechts ist die Durchdringung des Rumpfes durch den offensicht-
lich zu stark vergroBerten Nutzlastcontainer zu beobachten (Darstellung ohne Triebwerke).
Mit dieser Vorgehensweise wurde das neue Modellierkonzept von RTSOPT erprobt und seine
Eignung und Vorteile fiir die Systemanalyse demonstriert.

Die fiir die Massenschitzung des Raumtransporters Hopper benétigten geometrischen Daten,
wie z.B. Flichen, Volumina, Massendurchsitze, wurden aus der Literatur entnommen, analy-
tisch berechnet bzw. approximiert [102]. In der fritheren RTSOPT-Version [84] wurden diese
Daten im CAD-Werkzeug Pro/ENGINEER [81] berechnet. Jedoch hatte diese enge Verbin-
dung von RTSOPT mit dem CAD-System zur Folge, dass diese Verkniipfung nach Aktualisie-
rungen der Software und des Betriebssystems nicht mehr aufrechterhalten werden konnte. Mit
der jetzigen Vorgehensweise ist der Einsatz eines beliebigen CAD-Werkzeugs moglich.

Nach der Bestimmung der geometrischen Daten und der Subsystem-Entwurfsparameter wurde
eine Regressionsanalyse der Massendatenbank durchgefiihrt. Dabei wurde die in den Abbil-
dungen Abbildung 2.11 und Abbildung 2.12 dargestellte grafische Benutzeroberfliche von
RTSOPT eingesetzt. Mit den gewihlten Technologieannahmen und den Systemparametern
wurden Modelle der Hopper-Stufen erstellt.

Im dritten Teil dieser Anwendung wurde die Massenschitzung fiir die folgenden fiinf Triger-
stufen durchgefiihrt:

Trigerstufe Vorgabe (kg)
1. Hopper Hauptstufe my = 34200
2. Hopper Oberstufe my = 34200

3. Ariane-X Unterstufe my = 368200
4. Ariane-X Oberstufe my = 115000
5. Sénger Oberstufe my = 115000

Tabelle 6.5: Untersuchte Triagersysteme und Iterationsvorgabe der Massenanalyse [84],[106].

Der Zweck dieser Analysen ist der Vergleich des Massenmodells vor und nach der Aktualisie-
rung der Datenbasis und die Beantwortung der Frage, ob die etwa zehn Jahre fritheren Techno-
logieannahmen inzwischen erreicht worden sind. Die Tréagersysteme Ariane-X und Singer
wurden in [84] untersucht und fiir Hopper liegen aktuelle Ergebnisse aus [106] vor, daher bie-
ten sich diese Systeme fiir einen Anwendungsvergleich bzw. eine Validierung des Modells an.
Eine Abhingigkeitsanalyse der Massenschitzung zeigt nach [57], dass die Massen der meisten
Tragersubsysteme von der Startmasse des Fahrzeuges abhidngen. Die Startmasse ist jedoch die
Summe der Subsystemmassen, zu denen auch die Nutzlast gehort. Daher gibt es bei der Mas-
senanalyse nur eine iterative Losung, fiir die eine Anfangswertvorgabe erforderlich ist. Folg-
lich muss fiir die Massenschitzung entweder die Nutzlastmasse my oder die Fahrzeugstartmas-
se my vorgegeben werden (zweite Spalte der Tabelle 6.5).
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Die Berechnung der Systemmassen wurde zuerst ohne Beriicksichtigung der aktualisierten Da-
ten und anschlieBend mit den aktualisierten Daten durchgefiihrt. Fiir die Ariane-X- und Sén-
ger-Stufen wurden die Massen dieser Systeme nur mit der aktualisierten Datenbank abge-
schitzt und fiir den Vergleich auf die Ergebnisse aus [84] zuriickgegriffen. Die folgende
Abbildung 6.3 stellt die Auswirkungen der Aktualisierung der Massendatenbank auf die ver-
schiedenen Subsysteme grafisch dar:

ACS * O
ACS-Treibstoffe L O
Fliigel *
Seitenleitwerk hd
Korperlappe *
Aero. Kontrollfidchen *
Avionik
Triebwerke * O
Fahrwerk L4
Hydraulik, Preumatik @] *

Elektrik [ O

Brennstoffzufuhr

CHC]

+ Hopper Hauptstufe

Oxidatorzufuhr
Brennstofftanks @] .
Oxidatortanks . O
Schubgeriist @
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Abbildung 6.3: Massenanalyse fiir den Raumtransporter Hopper [102].

Die Darstellung zeigt fiir jedes Subsystem, welche Massenidnderung (in %) die Aktualisierung
der Massendatenbank mit vorwiegend FESTIP-Daten bewirkt hat. Wihrend die Anderungen
bei den meisten Subsystemmassen im Bereich +20% liegen, betrdgt dieser Wert bei manchen
Subsystemen, wie z.B. fiir Hydraulik, Pneumatik, Treibstoffzufuhrsystem und Elektronik bis
zu -80% und fiir die Lageregelung und Fahrwerk etwa -50%.

Bei dieser Untersuchung sind die Hitzeschutzschildmassen bei allen Systemen hoher ausgefal-
len als bei der Schitzung mit der alten Datenbank. Dies ist darin begriindet, dass die friiher an-
genommene Massenreduktion bei Hitzeschildmaterialien auf 8 kg/m” nicht in dem MaBe er-
reicht wurde. Fir niedrige Wirmebelastungen, wie z.B. 450 kW/m® fiir das suborbitale
Hopper, sind jedoch niedrigere Dichten realistisch (Annahme von Astrium: 5,86 kg/m®).

Die Darstellung der Subsystemmassen von Hopper lidsst erkennen, dass die neuen Massendaten
insgesamt niedrigere Systemmassen erwarten lassen. Bei der Massenschitzung fiir Hopper mit
der neuen Datenbank wurden hohere Massen lediglich fiir das Oberstufentriebwerk Vinci und
den Hitzeschutzschild berechnet. Die hohere Triebwerksmasse kommt der realen Masse (550
kg) viel niher, ist jedoch deswegen trotzdem zu niedrig, weil das Modell die Massenerhohung
infolge einer ausfahrbaren Diise nicht beriicksichtigt. Im Endergebnis zeigt die berechnete
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Startmasse von Hopper (494824 kg) sehr gute Ubereinstimmung (0,8% hoher) mit der von
Astrium berechneten Startmasse von 490700 kg [106].

Eine weitere Berechnung wurde durchgefiihrt, bei der der Vorteil von verdichteten Treibstof-
fen (Matsch) untersucht wurde. Dazu wurde die Massenschitzung mit fliissigen Treibstoffen
durchgefiihrt. Dies ergab eine Erhohung der Leermasse um lediglich 556 kg und der Startmas-
se um 481 kg. Aus diesem Grund ist es fraglich, ob die aufwindigere Handhabung (Lagerung,
Kiihlung, Betankung, Isolierung, Enttankung) von verdichteten Treibstoffen sich lohnt. Setzt
man allerdings die Technologie dafiir voraus und geht von keiner erhohten Systemmasse
(durch Pumpen, Vorheizer, Filter, [solierung) aus, ist der Vorteil offensichtlich.

Die Ergebnisse lassen fiir Hopper erkennen, dass durch die Aktualisierung der Datenbank die
Massenschitzung fiir Hopper um etwa 15% leichter ausfillt. In der Abbildung 6.4 sind die
Verschiebungen der Subsystemmassen der Triger Ariane-X und Sdnger infolge der Aktualisie-
rung der Massendatenbank dargestellt.
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Abbildung 6.4: Massenanalyse fiir Ariane-X und Sidnger Oberstufe.

Die Vergleiche lassen keinen allgemeinen Trend erkennen. Die meisten Massenverschiebun-
gen liegen im Bereich £20%. Ein Grund dafiir ist, dass die Datenbank aufgrund fehlender neu-
er Daten fiir manche Subsysteme nicht erweitert werden konnte. Bei den Oberstufen ist eine
Massenreduktion in den elektrischen und Brennstoffzufuhr-Systemen und der Trockenmasse
ersichtlich. Betrachtet man die Stufenmassen, hat sich die Masse der Ariane-X-Unterstufe er-
hoht und die Oberstufenmassen sind niedriger ausgefallen. Die hohere Systemmasse trotz einer
Datenaktualisierung bedeutet, dass die frither getroffenen Annahmen zu optimistisch waren.
Bei den Oberstufen dagegen ist der positive Einfluss von Entwicklungen in der Leichtbautech-
nologie sichtbar.

Genaue Aussagen iiber die Entwicklung von Subsystemmassen konnen nur fiir einzelne Sub-
systeme gemacht werden, fiir die zahlreiche &dltere sowie aktuelle Daten vorliegen. Die Schit-
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zung hingt auch sehr stark von den technologischen Annahmen bzw. der Auswahl und der
Analyse zugrunde liegenden Daten sowie Definition von Baugruppengrenzen (z.B. Triebwerk /
Treibstoffzufuhrsystem / Aufhingung) ab. Eine ausfiihrliche Beschreibung dieser Anwen-
dungsbeispiele und die Ein- und Ausgabedaten sind in [102] gegeben.

Die Ergebnisse der betrachteten Anwendungsbeispiele konnen wie folgt zusammengefasst
werden:

e Fiir die Untersuchung konnte das aktualisierte RTSOPT-Massenmodell eingesetzt und
wihrend der Anwendung entsprechend den Benutzererfahrungen verbessert sowie seine
Leistungsfihigkeit demonstriert werden. Dariiber hinaus wurden die Algorithmen und De-
finitionen der Systemparameter genauer spezifiziert und dokumentiert [102], [57].

e Das Fahrzeugmodell von Hopper wurde modulweise mit einem CAD-Programm und mit
VRML modelliert, mit Hilfe einer einfachen VRML-Datei assembliert und in rdumlichen,
interaktiven Animationen von Flugsimulationsergebnissen eingesetzt.

e Die Massendaten aus der FESTIP-Studie reprisentieren fortschrittliche bzw. optimistische
Technologien im Vergleich zur fritheren RTSOPT-Datenbasis-Version, die Daten ausge-
fiihrter bzw. im Detail untersuchter Systeme bis Anfang der 90'er Jahre beinhaltet.

e Mit RTSOPT durchgefiihrte Massenanalysen produzieren konservative Ergebnisse, die der
zur Zeit aktuellen Technologie bzw. etwas pessimistischeren Annahmen entsprechen

¢ Bis auf einige Differenzen in den Subsystemmassen stimmt die Massenschitzung fiir Hop-
per mit den Angaben von Astrium [106] iiberein. Hier ist eine detaillierte Aufschliisselung
der Massen nach Komponenten nicht méglich, jedoch sind die Differenzen in den Leer-,
Injektions- und Landemassen geringer als 6%, und die mit RTSOPT berechnete Startmasse
ist nur um 0,8% hoher.

e Mit verdichteten Treibstoffen kann die Startmasse um etwa 500 kg reduziert werden. Es
stellt sich jedoch die Frage, ob dieser Vorteil durch den anspruchsvolleren und bisher nicht
demonstrierten Betrieb der Treibstoffe in diesem Zustand wieder verloren geht.

6.4 Leistungsvergleich von Optimierungsverfahren

Fiir einen Leistungsvergleich zwischen verschiedenen Optimierungsverfahren wurden in der
durch das IRS und das Institut fiir Flugmechanik und Flugregelung der Universitidt Stuttgart
gemeinsam betreuten Diplomarbeit [120] der Aufstieg und der Riickflug des Raumtransporters
Hopper modelliert und unter Verwendung von GESOP [49], [50] die Nutzlast zur Geotransfer-
bahn optimiert. Vergleichsrechnungen wurden fiir die Aufstiegsphase mit 120 bzw. 480 und
fiir die gesamte Mission (Aufstieg und Riickflug) mit 840 Optimierungsparametern durchge-
fiihrt. Dabei wurden die Beschrinkungen der Wirmelast und Querbeschleunigung aufgegeben,
weswegen die Nutzlastmassen hoch ausgefallen sind. Da hier der Leistungsvergleich verschie-
dener Optimierungsverfahren bei der Losung gleicher Probleme im Vordergrund steht, wird
auf die detaillierte Darstellung der Optimierungsaufgaben verzichtet. Die Ergebnisse dieser
Untersuchung zeigen die Uberlegenheit der fiir RTSOPT gewihlten Optimierungs-Software
SOCS gegeniiber anderen aktuellen Verfahren.
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GESOQOP bietet eine Auswahl von Optimierungsverfahren3 :

1. PROMIS (Parameterized Trajectory Optimization by Direct Multiple Shooting), ein

Mehrfach-Schiessverfahren [93]
2. TROPIC (Trajectory Optimization by Direct Collocation), ein Kollokationsverfahren [54]
3. SOCS (Sparse Optimal Control Software) [10], vgl. Kap. 4

Die folgende Tabelle 6.6 gibt eine Ubersicht der Resultate:

Anzahl der Mission Optimierer | Rechenzeit (s) | Nutzlast (kg)
Parameter

PROMIS 14 7917
120 Aufstieg TROPIC 10 7918
SOCS 14 7958
PROMIS 63 7917
480 Aufstieg TROPIC 51 7919
SOCS 37 7931
) PROMIS | 240 (Abbruch) 7912
840 A‘l‘{f.ngfghfgnd TROPIC 181 7919
SOCS 61 7931

Tabelle 6.6: Optimierervergleich mit unterschiedler Parameterzahl [120].

Es zeigt sich, dass SOCS bei hoher Anzahl von Optimierungsparametern schneller konvergiert
als die anderen verwendeten Verfahren. Die Abbildung 6.5 stellt diese Ergebnisse grafisch dar.
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Abbildung 6.5: Konvergenzrate, Nutzlast und Anzahl der Optimierungsparameter.
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Aus der Grafik wird ersichtlich, dass die Konvergenzrate des Optimierungsverfahrens SOCS
eine viel schwichere Sensitivitit auf die Zahl der Optimierungsparameter aufweist als die bei-
den anderen Verfahren. Dariiber hinaus erzielt SOCS ein geringfiigig besseres Ergebnis, bei
der die maximale Nutzlast 10-30 kg hoher liegt. Die Abnahme der Nutzlast im letzten Fall ist
auf die Beriicksichtigung des Riickkehrflugs zuriick zu fiihren.

? Ab Version 4.5.3 auch CAMTOS (Collocation and Multiple Shooting Trajectory Optimization Software)
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6.5 Optimierung der Aufstiegsbahn

Die Aufstiegsphase der Hopper-Mission wurde mit RTSOPT optimiert und die Ergebnisse der
Optimierungsverfahren SOCS und NLPQL verglichen. Ziel der Optimierung ist die Minimie-
rung des Aufstiegstreibstoffes. In der nachstehenden Tabelle 6.7 sind die Beschrinkungen fiir
die Flugzustinde, -lasten und Steuergroflen, die das Optimierungsproblem definieren, zusam-
mengefasst. Die Geschwindigkeit, Hohe und Bahninklination im Scheitelpunkt der Aufstiegs-
bahn werden entsprechend der nominellen Bahn nach [104] vorgegeben.

Zustandsbeschrinkungen Flugbeschrinkungen
Anfangswert Zustand Endwert Fliigellast <1,5¢g
480 Mg Masse > 60 Mg Axiale Beschleunigung <4,15¢g
204,9 m/s Geschwindigkeit | = 5000 m/s Dynamischer Druck <40 kN/m?
(-52,8°,5,26°) Linge, Breite Frei
26,7 m Hohe =150 km Steuerbeschrinkungen
2,404° Bahnneigung Frei -10° < Anstellwinkel <40°
45° N-O Azimut Frei -90° < Flugwindhingewinkel <90°
Bahninklination =17,3° 90% < Schubdrosselung <100%

Tabelle 6.7: Randbedingungen und Steuerbeschrinkungen [104].

Die Beschriankung der axialen Beschleunigung ist durch das Drosseln der drei Triebwerke um
jeweils maximal 10% nicht einhaltbar. Daher wird der Aufstiegsflug in drei Flugphasen geteilt.
In der ersten Flugphase werden alle drei Triebwerke betrieben, in der zweiten brennen nur
zwel und in der dritten Flugphase sind alle Triebwerke abgeschaltet. In den ersten zwei Phasen
konnen alle Triebwerke um 10% gedrosselt werden. Die Dauer der Flugphasen sind nicht be-
schrinkt und werden damit automatisch als Optimierungsparameter definiert und optimiert.

In fritheren Versionen von RTSOPT waren fiir die Definition dieses Problems Programmcode-
Anpassungen, Entwicklung und Implementierung von Regelalgorithmen zur Einhaltung von
Fluglastbeschriankungen notwendig. Bei der in dieser Arbeit verbesserten RTSOPT-Version
gestaltete sich die Problemdefinition sehr einfach, da diese sich aus der Eingabe der o.g. Rand-
und Flugbeschrinkungen ergibt. Damit konnte auch die Effektivitit und Flexibilitit der neuen
Benutzerschnittstelle verbessert werden.

Die nachstehenden Abbildungen Abbildung 6.6 und Abbildung 6.7 stellen die Bodenspur und
den Hohen- bzw. Geschwindigkeitsverlauf der optimierten Aufstiegsbahn dar.
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Abbildung 6.6: Die Bodenspur des Aufstiegsflugs.

Der Startazimut von 45° N-O und die geforderte Zielinklination von 7,3° machen einen mar-
kanten Kurvenflug am Anfang der Aufstiegsphase erforderlich, um die Flugrichtung anzupas-
sen.
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Abbildung 6.7: Hohen- und Geschwindigkeitsverlauf der Aufstiegsbahn.

Hopper steigt angetrieben bis zu einer Hohe von 100 km. Nach dem Abschalten der Triebwer-
ke erfolgt ein ballistischer Aufstiegsflug. Am Ende des Steigflugs werden die geforderten
Endgeschwindigkeit (5 km/s) und -héhe (150 km) im Rahmen der Rechnergenauigkeit er-
reicht. Die folgenden Abbildungen Abbildung 6.8 und Abbildung 6.9 zeigen den Verlauf der
Bahnneigung, des Azimut und der optimalen Steuerung.
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Abbildung 6.8: Verlauf von Bahnneigung und Azimut der optimalen Aufstiegsbahn.

40 120
35 —-..-—-—-—.—-—-—-—.—.—-—.-4-—-—--.-.-\ 100
=30 A 80 =
—~ D / \ —o— Anstellwinkel L S
T =
r § 25 —— Flugwindhangewinkel 60 ¢
S
E % f \ -&- Schubdrosselung ©
= £ 2 w0 9
o < =
2 c15 20 2
< s / \ E
o [
= 10 ".‘ o e — TTTT A S | (?)
T >= / \-\\
3 \/ LN -20
0 t———0-0000-¢ I 0
0 100 200 300 400 500
Flugzeit (s)

Abbildung 6.9: Verlauf der optimalen Flugsteuerung.

Die Markierungen in den Abbildungen Abbildung 6.8 und Abbildung 6.9 zeigen die Diskreti-
sierung des Parameter-Optimierungsproblems. Durch die gewihlte Unterteilung der Flugsteue-
rung ergibt sich ein Optimierungsproblem mit 117 Parametern. Die kontinuierliche Modellie-
rung der Zustands- und Steuerverldufe erfolgt in kubischer B-Spline-Darstellung. In den Ab-
bildungen sind die Punkte mit Geraden verbunden.
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Abbildung 6.9 zeigt die optimale Steuerung des Anstell- und Flugwindhidngewinkes und der
Schubdrosselung. Um die maximal zulédssige axiale Beschleunigung von 4,15 g nicht zu iiber-
schreiten, werden nach 304 Sekunden die Triebwerke in 12 Sekunden graduell auf 90% ge-
drosselt. Danach ist eine weitere Verringerung des Schubes nur noch durch die Abschaltung
eines Triebwerkes moglich, die bei t = 329 s erfolgt. Danach laufen die zwei iibrigen Trieb-
werke mit vollem Schub bis zur Abschaltung zum Zeitpunkt t = 326 s. Daran schlief3t sich eine
ballistische Flugphase an, die bis zur Erfiillung der Zielbedingungen der Mission bei t = 466 s
dauert. In der Abbildung ist der deutliche Anstieg des Flugwindhingewinkels bis zu 35° in der
Kurvenflugphase zu erkennen. Um geniigend Auftrieb bei niedrigen Geschwindigkeiten zu er-
zeugen, werden Anstellwinkel von 3°-12° gesteuert. Im Kurvenflug wird mit niedrigem An-
stellwinkel und hohem Flugwindhingewinkel geflogen. Die Anstellwinkelbeschrinkung von
minimal 3° (vgl. Tabelle 6.4) wird einmal im Bereich bei t = 60 s und einmal bei 303 s aktiv
und wird exakt eingehalten. Diese Beschrinkung entféllt nach der Abschaltung der Triebwer-
ke.

Die folgende Abbildung 6.10 stellt den Verlauf des Fliigellastfaktors und der Anstellwinkel-
steuerung der optimalen Losung grafisch dar.
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Abbildung 6.10: Verlauf des Fliigellastfaktors und Anstellwinkelsteuerung.

Der Verlauf des Fliigellastfaktors fiir die optimierte Aufstiegsbahn zeigt nach Abbildung 6.10,
dass die Fliigellast tiber die gesamte Flugzeit unter der maximalen Grenze von 1,5 g fiir das
Lastvielfache liegt. Aus der Abbildung ist ferner ersichtlich, dass die hochsten Fliigellastwerte
in den ersten 25 s des Fluges auftreten, wo das Fahrzeug noch aufgrund der vollen Treibstoft-
tanks sehr schwer ist.

Die nichste Abbildung 6.11 illustriert den Verlauf der zugehorigen Geschwindigkeit und des
dynamischen Drucks wéhrend der ersten 100 s des Aufstiegsflugs.
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Abbildung 6.11: Verlauf der Geschwindigkeit und des dynamischen Drucks.

Der maximal zulissige dynamische Druck betrigt 40 kN/m®. Man erkennt, dass dieser Wert
durch eine Reduktion der Beschleunigung iiber die Wahl hoher Anstellwinkel eingehalten
wird, die den Widerstand erhohen. Die Verminderung der Beschleunigung spiegelt sich in der
Abflachung der Geschwindigkeitskurve in den ersten 40 Sekunden des Fluges wider.

Fiir die Bahnoptimierung mit dem Loser SOCS wurden lineare, konstante und wenig realisti-
sche Anfangsschitzungen fiir die Steuerverldufe benutzt. Abbildung 6.12 betrachtet einen Ver-
gleich zwischen der Anfangsschitzung (Benutzereingabe), der Anfangslosung (erste Iteration)
und der optimalen Losung. Die Anfangslosung erfiillt erfahrungsgemifl die Bewegungsglei-
chungen mit etwa 1% oder schlechter und die Flugbeschrinkungen mit etwa 10% Genauigkeit.
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Abbildung 6.12: Anfangsschitzung und optimale Losung mit SOCS.
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Die Markierungen in der Abbildung stellen die Gitterpunkte dar (Parameter des Optimierungs-
problems). In den Anfangsschitzungen wurden vier bis 14 Gitterpunkte verwendet. Die An-
fangslosung konnte mit SOCS automatisch generiert werden. Der Vergleich mit der optimalen
Losung verdeutlicht, wie nah die Anfangslosung zur optimalen Losung bereits ist. Aus der
Abbildung ist ersichtlich, dass die optimale Losung mehr Gitterpunkte beinhaltet (hohere Zeit-
auflosung) als die Anfangsschitzung. In Abhingigkeit von der Problemkomplexitdt und An-
zahl der Gitterpunkte in der Anfangsschitzung, filhrt SOCS mehrere Gitterverfeinerungen
durch. In Flugbereichen, wo die Sensitivitit auf die Flugsteuerfunktionen hoch ist bzw. wo ent-
lang Fluglastbeschriankungen geflogen werden muss, werden zusétzliche Gitterpunkte einge-
fiigt. Im vorliegenden Fall wurde die Anzahl der Gitterpunkte der ersten Flugphase verdoppelt.
Eine gute Demonstration dieses Merkmals des Optimierungsverfahrens ist auch in der Darstel-
lung der Bodenspur in der Abbildung 6.6 zu sehen. Die Zeitauflosung der Steuerfunktionen
wurde dort in der sehr steuerungssensitiven Kurvenflugphase sogar verdreifacht.

Die Tabelle 6.8 dokumentiert die bei der Losung des Optimierungsproblems mit SOCS erzielte
Konvergenzleistung.

Toleranz der Anzahl der Anzahl der | Rechenzeit | Ergebnis:
Differentialgleichungen® | Gitterverfeinerungen | Parameter | (s) Endmasse (%)
1x10~ 2 117 11 100.00
1x10~ 1 117 9 100.20
Anfangslosung 0 57 4 100.89

* Zielfunktion-Toleranz = 10 , Beschrinkungs-Toleranz = 1,49X10'8, kein Einfluss
auf die Rechenzeit dieser Parameter beobachtet.

Tabelle 6.8: Konvergenzverhalten des Losers SOCS.

Fiir einen direkten Vergleich mit der NLPQL-L6sung wurde das Optimierungsproblem mit
gleichen Modellen, Annahmen und Beschriankungen auf demselben Rechner (2,4 GHz Penti-
um-IV-PC unter Windows) geldst. Abbildung 6.13 zeigt fiir das Programm NLPQL einen Ver-
gleich zwischen der Anfangsschitzung und der optimalen Losung.
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Abbildung 6.13: Anfangsschitzung und optimale Losung mit NLPQL.
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Aus der Abbildung ist ersichtlich, dass die Anfangsschitzung und die optimale Losung sehr
nahe beieinander liegen, d.h. die Anfangsparameter der Losung schon recht nahe kommen. Die
Generierung solcher Anfangsschitzungen ist aufwindig und erfordert eine Reihe von Sensiti-
vitdtsanalysen und Simulationen sowie die Anpassung der zeitlichen Diskretisierung entspre-
chend den Beobachtungen. Um den Konvergenzbereich des Verfahrens NLPQL zu untersu-
chen, wurde die Anfangsschitzung durch Skalierung degradiert. Dabei wurde eine Steigerung
der Konvergenzzeit beobachtet. Fiir einen Skalierungsfaktor von 0,4 verdoppelt sich die Re-
chenzeit und fiir Skalierungsfaktoren unter 0,4 konnte keine Konvergenz mehr erzielt werden.
Die Degradierung der Anfangsschitzung fithrte aulerdem auch zur Verschlechterung des
Optimierungsergebnisses, die sich in der geringeren Nutzlastmasse widerspiegelt. Die
Abbildung 6.14 stellt diese Zusammenhiinge grafisch dar.
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Abbildung 6.14: Konvergenzverhalten des Optimierers NLPQL.

Aus der Abbildung ist ersichtlich, dass trotz der Verschlechterung der Anfangslosung Konver-
genz erzielt werden kann, dass aber sowohl das Ergebnis als auch die Rechenzeit darunter lei-
den. Allerdings kann der Konvergenzbereich durch verbesserte Anfangslosungen und durch
richtige Problemskalierung vergrofert werden, aber dies ist mit Aufwand verbunden [96],
[111].

Fiir die Losung mit NLPQL waren auflerdem die Implementierung von Regelalgorithmen er-
forderlich, um zwischen den Optimierungsparametern, die in der Abbildung 6.13 markiert
sind, die Flugbeschrinkungen einhalten zu konnen.

Die Optimierung mit NLPQL konvergierte mit 16 Optimierungsparametern in 38 s wobei mit
dem Optimierer SOCS Konvergenz mit 117 Optimierungsparametern in 11 s erzielt wurde.
Damit war die Optimierung mit SOCS mit siebenfacher Anzahl von Optimierungsparameter
etwa vier mal schneller als mit NLPQL. Kleinere geforderte Toleranzen bei SOCS erhdhten
die Anzahl der Gitterverfeinerungen, die die Rechenzeit ohne Verbesserung des Ergebnisses
steigerte.
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Die Ergebnisse demonstrieren die signifikante Leistungssteigerung von RTSOPT durch Ver-
wendung des Optimierungsverfahrens SOCS. Damit konnte nicht nur eine vielfache Reduzie-
rung der Konvergenzzeit erzielt, sondern auch die sehr schnelle, automatische Generierung ei-
ner Anfangslosung (im untersuchten Fall in vier Sekunden) realisiert werden. Damit entfillt
dieser aufwindige Arbeitsschritt in zukiinftigen Untersuchungen. Dariiber hinaus wurde infol-
ge einer hoheren Zeitauflosung ein besseres Ergebnis erzielt als mit dem bisher benutzten Ver-
fahren NLPQL. So konnte mit der SOCS-Losung eine Nutzlaststeigerung gegeniiber der
NLPQL-L6sung von ca. 7% erreicht werden.

6.6 Optimierung des Fliigellastfaktors

Das Programm RTSOPT wurde unter Verwendung des Optimierers SOCS beispielhaft einge-
setzt, um den Auslegungsparameter maximaler Fliigellastfaktor ng ., und die Aufstiegsbahn
von Hopper simultan zu optimieren. Ziel der Optimierung ist die Maximierung der Nutzlast
der ersten Stufe, die aus dem Satelliten, den Treibstoffen sowie der Struktur der Oberstufe be-
steht. Dazu wird bei konstanter Startmasse die Endmasse der Grundstufe minimiert. Der Flii-
gellastfaktor np ist folgenderweise definiert:

_ Al
np (t) = G(l‘) S g e (6.2)

wobei A die Auftriebskraft und G das aktuelle Fahrzeuggewicht bezeichnen. Um die Zunahme
der Fliigelmasse in Abhingigkeit vom maximalen Fliigellastfaktor zu beriicksichtigen, wurde
mit RTSOPT ein Massenmodell entsprechend der Beschreibung in Kap. 3.2 erstellt. Die Flii-
gelmasse wird mit der folgenden Korrelationsgleichung berechnet:

S5+ A
mF =a'[ FPVJJ .10—6 (6.3)

Ly

wobei my die Fliigelmasse, m, die Startmasse des Fahrzeuges, S; die strukturelle Spannweite,
Ar pyj die projizierte Fliigelflache und ry die Fliigelwurzeldicke bezelchnen Die Korrelat1ons—
koeffizienten a und b wurden in [102] fiir S5=13,84 m, t3=2,09 m und Ay p,=403,15 m’ statis-
tisch ermittelt (a=0,0096 , b=0,6161). Die nachstehende Abbildung 6.15 betrachtet das mit den
Korrelationen aus Kap. 3.2 definierte Fligelmassenmodell.
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Abbildung 6.15: Fliigelmasse des Raumtransporters Hopper in Abhingigkeit
vom Fliigellastfaktor.
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6 Anwendungsergebnisse

Fiir diese Optimierungsberechnung gelten die gleichen Anfangs- und Endbedingungen der
Mission und die Steuerungs- bzw. Fluglastbeschrinkungen wie in Kapitel 6.5. Zusitzlich zu
der Optimierung der Flugsteuerung (Schubdrosselung, Anstell- und Flugwindhdngewinkel,
Abschaltzeiten der Triebwerke) wird der Fliigellastfaktor in dem Bereich 1-2 g optimiert.

Die Bodenspur in der Abbildung 6.6 lédsst eine Reduzierung der Geschwindigkeitsverluste bei
hoheren Fliigellasten erwarten, weil dann die Kurvenflugphase mit kleinerem Radius durchge-
fiihrt werden kann. Jedoch zeigt die simultane System- und Bahnoptimierung mit RTSOPT,
dass der optimale Wert fiir die maximale Fliigellast 1,23 g ist und damit niedriger ist als ur-
spriinglich vorgesehen (1,5 g). Dies bedeutet dass der Fliigel leichter ausgefiihrt werden kann
und insgesamt dadurch Transportleistungsverbesserungen fiir den Raumtransporter Hopper er-
zielt werden konnen. Diese Resultate wurden mit einer Sensitivititsstudie untersucht.
Abbildung 6.16 illustriert die Ergebnisse dieser Analyse.
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Abbildung 6.16: Endmasse und Nutzlast des Raumtransporters Hopper
in Abhédngigkeit vom Fliigellastfaktor.

Jede Markierung in der Abbildung entspricht einer Bahnoptimierung fiir einen vorgegebenen
Fliigelentwurf. Aus der Abbildung ist ersichtlich, dass zuldssige Fliigelbelastungen iiber etwa
1,5 g keine Steigerung der Flugleistungen bringen und dass die GTO-Nutzlastkapazitit dabei
linear abnimmt. Dies liegt daran, dass fiir hohere Belastungen ausgelegte Fliigel schwerer sind
und damit die besseren Flugleistungen durch die Fliigelmasse wieder verloren gehen. Auf der
anderen Seite wird bei Fliigellastfaktoren unter 1,2 g der Auftrieb so stark beschrinkt, dass der
Aufstiegsflug nicht mehr moglich ist. In dem Bereich 1,2 - 1,5 g kann eine optimale Losung
gefunden werden, bei der ein Kompromiss zwischen den Flugleistungen und der Fliigelmasse
zur maximalen GTO-Nutzlast fiihrt. Dies ist nur moglich, wenn die hochgradig nichtlinear ge-
koppelten Flugbahn- und System-Einfliisse simultan beriicksichtigt werden.
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6 Anwendungsergebnisse

Diese Systemanalyse wurde fortgefiihrt, indem zunéchst die Tankgroe dem Treibstoffbedarf
angepasst und schlieBlich auch der Rumpf entsprechend skaliert wurde. Die folgende
Abbildung 6.17 stellt diese Ergebnisse grafisch dar.
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Abbildung 6.17: Nutzlaststeigerung durch die Bahn- und Systemoptimierung.

Wie aus der Grafik ersichtlich, wurde durch die Verwendung des leistungsfihigeren Optimie-
rers SOCS, bei simultaner Optimierung des Fliigelentwurfs und entsprechender Skalierung der
Tank- und Rumpfgroe mit anschlieBender Massenanalyse fiir die betrachtete Hopper-
Aufstiegsmission, eine Nutzlaststeigerung von etwa 14% erzielt werden. Dies untermauert den
Stellenwert einer simultanen Gesamtsystembetrachtung bzw. —optimierung.

Da hier nur die Aufstiegsmission betrachtet wurde und die Beschrinkungen des Aufstiegflugs
durch den anschlieBenden Riickkehrflug nicht beriicksichtigt wurden, féllt die Nutzlaststeige-
rung besonders hoch.

Nachfolgend ist der Flugverlauf des Trigersystems mit optimalem Fliigelentwurf dokumen-
tiert. Hohen- und Geschwindigkeitsverlauf der Bahn unterscheiden sich sehr geringfiigig von
denen der in Kapitel 6.5 ohne Fliigeloptimierung berechneten Bahn (vgl.Abbildung 6.7). Ein
sehr genauer Vergleich zeigt erwartungsgemif, dass der Hohenverlauf mit hoheren Fliigellas-
ten steiler ist als mit niedrigeren. Abbildung 6.18 zeigt die Fluglasten und den optimierten Ver-
lauf der Flugsteuerung.
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Abbildung 6.18: Fluglasten und die optimierte Flugsteuerung.

Die Darstellung ldsst wie zuvor die deutliche Erhohung der Zeitauflosung durch sukzessive
Gitterverfeinerungen erkennen. Dies gilt vor allem in den ersten 100 Sekunden des Fluges, wo
entlang der Fliigellastbeschrankung von 1,23 g geflogen wird und gleichzeitig der dynamische
Druck gegen den maximalen Wert von 40 kN/m* steigt. Jedoch werden beide Beschrinkungen
durch die genaue Flugsteuerung eingehalten. In der Abbildung ist ferner zu sehen, dass bei et-
wa 25 s der maximale dynamische Druck erreicht wird. Gleichzeitig wird sowohl der Schub
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6 Anwendungsergebnisse

gedrosselt als auch der Anstellwinkel reduziert, wodurch eine kurze Verminderung der Fliigel-
last erreicht wird und beide Beschrinkungen eingehalten werden. Ferner ist beim Vergleich
der Schubdrosselung und Schublast eindeutig zu sehen, dass beim Erreichen der maximal zu-
lassigen Schublast von 4,15 g eine neue Flugphase eingeleitet wird, in der nur noch zwei Rake-
tentriecbwerke betrieben werden.

Die vorliegenden Optimierungsergebnisse wurden nach mehreren automatischen Gitterverfei-
nerungen mit 240 Parametern erzielt. Dabei wurden die gleichen, linearen und konstanten An-
fangsschitzungen fiir die Steuergrofen eingesetzt. In der Tabelle 6.9 werden die mit SOCS er-
zielten Konvergenzraten ohne bzw. mit Einbeziehung der Systemoptimierung verglichen.

Optimierungsaufgabe Bahnoptimierung | Simultane Bahn- und
Systemoptimierung

Anzahl der Optimierungsparameter 117 (100 %) 240 (205 %)

Rechenzeit 11 s (100 %) 155 (136 %)

Tabelle 6.9: Konvergenzrate ohne bzw. mit Einbeziehung der Systemoptimierung.

Der Loser SOCS konvergierte mit mehr als doppelt so vielen Optimierungsparametern in nur
36% lingerer Rechenzeit und zeigte die erwartete schwache Abhingigkeit der Rechenzeit von
der Anzahl der Optimierungsparameter. Dabei wurde bei dem zweiten Optimierungsproblem
zusitzlich zur Flugsteuerung auch der maximale Fliigellastfaktor, ein Systementwurfsparame-
ter, optimiert und die Anderung der Strukturmasse durch die iterative Auswertung des Hopper-
Massenmodells beriicksichtigt. Eine signifikante Erhohung der Rechenzeit aufgrund des zu-
satzlichen zeitunabhingigen Optimierungsparameters wird nicht beobachtet.

Die Ergebnisse der Untersuchungen zeigen eine signifikante Leistungssteigerung durch die
Implementierung von SOCS im Analysewerkzeug RTSOPT, wobei sowohl eine verbesserte
Flexibilitidt der Anwendung als auch deutlich kiirzere Rechenzeiten erzielt werden.

6.7 Optimierung der Gesamtmission Hopper

In diesem Abschnitt wird die Optimierungsaufgabe auf die Gesamtmission Hopper ausge-
dehnt, die zusitzlich zum Trigeraufstieg den direkt anschlieBenden Wiedereintritts- und Riick-
kehrflug zu einem Ziellandeplatz beinhaltet. Ziel der Optimierungsaufgabe ist die Maximie-
rung der Nutzlast zur geostationdren Transferbahn. Dabei gelten die in der Tabelle 6.3 doku-
mentierten Anfangs-, Ziel- und Endbedingungen der Mission und die in der Tabelle 6.4 ange-
gebenen Flugbeschrinkungen. Der Flug wird nach dem Start in Kourou bis zur TAEM-
Schnittstelle (Terminal Area Energy Management) in der Nihe des Landeplatzes Ascension Is-
lands im Atlantik betrachtet. Das Fahrzeug und die Transportmission sind bereits in Kapitel
6.1 und die in der Simulation verwendeten Rechenmodelle in Kapitel 6.2 beschrieben.
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6.7.1 Formulierung des Optimierungsproblems

Randbedingungen und Beschrinkungen

Fiir die Definition des Optimierungsproblems wird der Flug in vier Flugphasen mit unter-
schiedlichen Rechenmodellen und Beschrinkungen eingeteilt:

1. Aufstieg bis zur Abschaltung eines der drei Triebwerke

2. Weiterer Aufstiegsflug mit zwei Raketentriebwerken

3. Freiflugphase bis zum Scheitelpunkt der Aufstiegsbahn und Aussetzen der Nutzlast
4. Wiedereintritt und Riickkehrflug bis zur TAEM-Schnittstelle

Die Verwendung des Programms SOCS erfordert die Spezifizierung der folgenden Beschrin-
kungstypen [11]:

Randbeschrinkungen, die am Anfang (Anfangsbeschrinkungen; Initial Constraints) und am
Ende (Endbeschriankungen; Final Constraints) einer Flugphase einzuhalten sind, werden durch
untere und obere Grenzwerte (Lower/Upper Bounds) festgelegt. Wenn die unteren und oberen
Grenzen gleich sind, ergibt sich daraus eine Gleichheitsbedingung. Beispiele dafiir sind die
Bahninklination, Distanz zu einem Ziel und Steiggeschwindigkeit am Ende einer Flugphase.
Die Anfangsbedingungen fiir eine Flugphase konnen auch mit den Endbedingungen der voran-
gehenden Flugphase verkniipft werden. Diese Bedingungen werden durch RTSOPT automa-
tisch generiert und dadurch die Kontinuitit der Flugzustidnde iiber die Phasengrenzen sicherge-
stellt. Wenn die Ubergangskonditionen und —zeit nicht beschriinkt sind, werden sie in die Op-
timierung einbezogen. Diese Moglichkeit wurde benutzt, um die Abschaltzeit eines Triebwerks
zu optimieren, welches beim Erreichen der oberen Schubbeschleunigungsgrenze abgeschaltet
wird. Die beschrinkte Triebwerksdrosselung (maximal um 10%) macht die Abschaltung eines
Triebwerks erforderlich, da sonst die maximale Schubbeschleunigung iiberschritten wird.
Pfadbeschrinkungen (Path Constraints) gelten fiir die gesamte Dauer einer Flugphase. Sie
werden verwendet, um Belastungsgrenzen wie etwa den Staupunktswirmefluss, die Auftriebs-
beschleunigung etc., die von Flugzustandsvariablen abgeleitet werden, zu beriicksichtigen.

Die Zustandsbeschrinkungen (State Constraints) und die Steuerbeschrinkungen (Control
Function Constraints) beinhalten die Anfangs-, Pfad- und Endbeschrinkungen fiir die zeitli-
chen Verldufe der Zustandsvariablen bzw. der Flugsteuerungen. Alle Parameter, die keiner
Gleichungsrestriktion unterworfen sind, wie z.B. Flugphasendauer, Anstellwinkel, Endge-
schwindigkeit und —hohe, werden automatisch als Optimierungsparameter definiert und in die
Optimierung einbezogen.

Die Tabelle 6.10 gibt eine Ubersicht der Beschrinkungen fiir die gesamte Mission entspre-
chend der SOCS-Nomenklatur auf. Die Phasenverkniipfungsbedingungen sind nicht gesondert
aufgefiihrt. Die Optimierungsparameter sind mit dunklerem Hintergrund hervorgehoben. Leere
Zellen weisen darauf hin, dass die jeweilige GroB3e fiir die Optimierung frei ist.
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Flugphase 1: Aufstieg
Zustand Anfang Pfad Ende
Relativgeschwindigkeit (m/s) 204.9
Geographische Linge (°) -52,799
Geographische Breite (°) 5,255
Flughthe (m) 26,7
Bahnneigung (°) 2,404
Azimut (°) 45
Fahrzeugmasse (kg) 480261
Pfadbeschrinkung Obergrenze
Schubbeschleunigung (m/s°) <4,15 g
Steuerfunktion Anfang Pfad Ende
Anstellwinkel (°) 12,5 3-40
Flugwindhéngewinkel (°) -90 - 90
Schubdrosselung (%) 90 - 100
Flugphase 2: Aufstieg mit einem abgeschalteten Triebwerk

Pfadbeschrinkung Obergrenze
Schubbeschleunigung (m/s°) <4,15 g
Steuerfunktion Anfang Pfad Ende
Anstellwinkel (°) 0-40
Flugwindhédngewinkel (°) -90 - 90
Schubdrosselung (%) 60 — 66,7

Flugphase 3: Freiflug bis zum Scheitelpunkt der Aufstiegsbahn
Zustand Anfang Pfad Ende
Bahnneigung (°) 0
Flughohe (km) 140-150
Relativgeschwindigkeit (m/s) 4500 — 6000

Flugphase 4: Vom Scheitelpunkt bis

zur TAEM-Schnittstelle

Zustand Anfang Pfad Ende
Flughohe (km) > 15
Fahrzeugmasse (kg) 60237
Pfadbeschrinkung Obergrenze
Wirmestrom (kW/mz) 450
Endbeschrinkung Obergrenze
Bodenstrecke zum Ziel (km) <20
Machzahl >1,5
Steuerfunktion Pfad

Anstellwinkel (°) 0-40
Flugwindhéingewinkel (°) -90 - 90

Tabelle 6.10: Problemformulierung fiir die Gesamtflugoptimierung fiir Hopper.
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Die Dauer der einzelnen Flugphasen sind nicht beschrinkt und sind damit Optimierungspara-
meter. Die optimale Dauer fiir die erste Flugphase ergibt sich aus den Beschrinkungen fiir die
Triebwerksdrosselung und die maximale Schubbeschleunigung. Sobald diese Beschrinkungen
nicht gleichzeitig erfiillt werden konnen, endet diese Flugphase und die zweite Flugphase be-
ginnt, in der ein Triebwerk abgeschaltet ist.

Da das Aerodynamikmodell nur Daten fiir einen Anstellwinkelbereich von 0 bis 40° enthdlt, ist
die Anstellwinkelsteuerung in der gesamten Optimierung entsprechend beschrinkt.

Ausgewihlte Flugbeschrankungen aus der Tabelle 6.4 sind in der folgenden Tabelle 6.11 zur
leichteren Bezugnahme nochmals aufgefiihrt und fiir den Aufstiegsflug bzw. Riickflug mit Al
bis A4 bzw. W1 bis W4 bezeichnet:

Flugbeschrinkung Aufstieg Wiedereintritt
Anstellwinkel Al | <15° W1 | >16° fir Ma > 8

A2 | >3° fiir Hohe < 70km | W2 | 16° — 20° fiir >0
Bahnneigung W3 | < 1° (leichtes Skipping)
Auftrieb A3 | <6600 kN
Auftriebsbeschleunigung W4 |1 <45 g, (evtl.4,8 g)
Dauer des Freiflugbogens, | A4 | 180 s bei W5 | 0<450 kW/m’
freie molekulare O < 1340 W/m®
Autheizrate

Tabelle 6.11: Flugbeschrinkungen fiir die Optimierung.

Die Beschrankungen A1, A3, W1, W4 und W5 wurden ohne Definition von Optimierungsbe-
schrinkungen erfiillt. A2 wird durch die Beschrinkung in der gesamten ersten Flugphase er-
fiillt. Fir Hohen tiber 70 km wird diese Beschrinkung nicht aktiv. Gibt man diese Beschrin-
kung auf, erhoht sich die GTO-Nutzlast minimal um 5 kg. A4 wird durch die Beschrinkung
der Scheitelpunktshohe erfiillt. Diese Hohe wurde durch eine Reihe von Optimierungen ermit-
telt. W2 wurde frei optimiert, der optimale Anstellwinkel liegt zwischen 13 und 13,5°. Mit der
Beschrinkung W3 konnte keine Losung gefunden werden und musste deswegen aufgegeben
werden. Nach [104] ist leichtes Skipping erlaubt und der maximale Wert in der optimalen Lo-
sung betrdgt etwa 1,8°. Die Forderung der Bahninklination von 7,3° im Scheitelpunkt kann
ebenfalls nicht erfiillt werden. Daher wurde diese Bedingung aufgegeben und eine notwendige
Inklinationsdnderung durch die Oberstufe vorgesehen.

In der zweiten Aufstiegsflugphase, in der eines von drei Raketentriebwerken abgeschaltet ist,
wird die Schubdrosselung im Bereich 60 — 66,7 % beschrinkt. Dies entspricht 2/3 des verfiig-
baren Schubes mit drei Triebwerken bei 90 — 100 % Schubdrosselung. Damit ist eine kontinu-
ierliche Problemformulierung moglich und diese Vorgehensweise erfordert keine Implementie-
rung spezieller Beschrinkungen, missionsspezifischer Anderungen im Programmcode und zu-
satzliche Flugphasen fiir die Abschaltung des Triebwerks.
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Annahmen

Bei der Optimierung wird angenommen, dass beide Stufen soviel Treibstoff mitfithren, wie fiir
das Erreichen der Zielbedingungen bendétigt wird. Die Oberstufenstrukturmasse wird mit einer
linearen Beziehung nach [104] aus dem Treibstoffbedarf fiir die Bahnmanover berechnet. Der
Treibstoffbedarf ergibt sich aus der notwendigen Inklinationséinderung und dem Ubergang zur
Geotransferbahn.

Fiir die Initialisierung der Optimierung werden Anfangslosungen fiir die Zustandsvariablen
und die Steuerfunktionen benétigt. Diese werden fiir alle Gitterpunkte und Flugphasen einge-
geben. Hierfiir wurden fiir drei Flugphasen Anfangsgitter mit jeweils 10 Punkten gewihlt, die
tiber die Flugzeit gleich verteilt sind. Fiir die Freiflugsphase wurden fiinf Gitterpunkte defi-
niert. Die Anfangsschitzungen der Zustandsvariablen an den Gitterpunkten wurden durch line-
are Interpolation zwischen den geschitzten Anfangs- und Endwerten berechnet.

Die Zielfunktion

Ziel der mehrphasigen Optimierung ist die Maximierung der Nutzlast zur Geotransferbahn.
Dazu wird am Ende der Flugphase drei (am Scheitelpunkt) die Nutzlast analytisch berechnet.
Dabei werden die durch die Oberstufe zu leistende Inklinationskorrektur und der Geschwin-
digkeitsbedarf fiir den Bahntransfer vom Scheitelpunkt zum GTO beriicksichtigt. Diese Be-
rechnung ist nachfolgend beschrieben.

6.7.2 Analytische Berechnung der Nutzlastmasse

Da die aerodynamischen Krifte wiahrend des Oberstufenfluges vernachlédssigbar klein sind,
wird der Oberstufenflug analytisch berechnet. Die notwendigen Berechnungsgrundlagen kon-
nen beispielsweise [72] oder [73] entnommen werden. Im Einzelnen lduft die Berechnung der
Nutzlast im GTO wie folgt ab:

Es wird angenommen, dass der Transfer der Oberstufe vom Bahnscheitelpunkt der Hopper-
Grundstufe (Index SP) zur Geotransferbahn durch zwei Bahnmandover erfolgt.

GTO

Transferbahn

______ Scheitelpunkt
Avpp, Aipp

Perigdum, GTO

Avp 6105 Bip 6o

Abbildung 6.19: Der Transfer vom Scheitelpunkt zum GTO.

Dazu muss die Oberstufe zundchst im Scheitelpunkt bzw. im Perigdum der Transferbahn eine
Inklinationséinderung und Beschleunigung leisten (Av, ;,Ai,, ) und anschlieBend im Apogidum
der Transferbahn entsprechend dem Perigdum der geostationdren Transferbahn GTO das rest-
liche Av-Geschwindigkeitsinkrement Av, ., +Ai, ;;, aufbringen.
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Zundchst wird die tangentiale Rotationsgeschwindigkeit der Erde am Scheitelpunkt berechnet:
Vi sp = I'splly COSO (6.4)

wobel r,, @, und § der Abstand vom Erdmittelpunkt, die Winkelgeschwindigkeit der Erde
und der Breitengrad sind. Da die Bewegungsgleichungen in der Optimierung im Relativsystem
(Index r) aufgestellt sind, muss der Zustand im Scheitelpunkt in das Inertialsystem (Index 1)
transformiert werden:

Visp = \/vrz,sp + vi",sp +2v, pVp SINY, 55 COSY, o (6.5)
}/i,SP = arcsin[Ln(%’SP)j (66)
vr,SP
Lo = arcsin( Visp Sin(Zr,SP)' COS(}/,’SP)%- Tsp * @ 'COS(é‘SP)J 6.7)
Vi.sp 'COS(%,SP)
Lisp = arCCOS(COS(5SP )-sin i,sp )) (6.8)

Die hier dokumentierten Berechnungen sind fiir eine inertiale Zielbahninklination von 7,3°
giiltig. Strebt man eine relative Bahninklination von 7,3° an, reduziert sich die Nutzlast um
etwa 100 kg. Dies liegt darin, dass die Inklination im Relativsystem, aufgrund der Erdrotation,
einen groeren Betrag hat und deswegen eine groflere Inklinationsdnderung benétigt wird. Die
folgenden Berechnungen werden alle im geozentrischen Inertialsystem durchgefiihrt. Daher
wird der Index i weggelassen. Aus der Vis-Viva-Gleichung ergibt sich die Geschwindigkeit im
Perigdum der Transferbahn:

2 2
Yoy = m{———} (6.9)
Tsp Top T Togro

Im Perigdum der Transferbahn wird 65% der gesamten, zum Erreichen der Zielinklination von
iziee = 7,3° erforderlichen Inklinationsédnderung vorgenommen:

Aip, =0,65- (iZiel - isp) (6.10)

Die Zahl 0,65 ergibt sich aus der Niherungsformel fiir die optimale Aufteilung der
Inklinationsdanderung nach [111]:

Ai, . | _ (VP,TVI',SP (VP,GTO “Var ) " ljl (6.11)

|0p, VarVecro (VP,T —Visp )

deren Giiltigkeit fiir den untersuchten Fall mit einer Sensitivititsanalyse {iberpriift wurde.
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Damit kann der Geschwindigkeitsbedarf wie folgt berechnet werden:

Av,, = \/vf,j + vfsp —2Vp 1V, 5p COS A (6.12)

Mit der Vis-Viva-Gleichung werden anschlieBend die Bahngeschwindigkeiten am Apogium
der Transferbahn und am Perigium des GTO ermittelt:

2 2
Var = IUE( - J (6.13)
Trero  Tspt1pcro

Vp ) ﬂ E { - j
. ! P.GTO "p,GTO "A,GTO

SchlieBlich wird der Geschwindigkeitsbedarf fiir das zweite Bahnmandver mit der restlichen
Inklinationskorrektur zum GTO mit 7,3° Inklination bestimmt.

_ [z 2 ;
AV Gro = \/VA,T +Vh.610 = 2Va1Ve Gro COSAL, 1 (6.15)

Die Startmasse der Hopper-Oberstufe wird aus der Differenz der Gesamtmasse bei Abschal-
tung der Triebwerke und der Leermasse der Grundstufe berechnet. Die erforderliche Treib-
stoffmasse my, yys der Oberstufe ergibt sich aus der Ziolkowski-Gleichung:

My nys = Myeco ™ Mye (6.16)

.\
My, nus = Mo nus '[1 —e :l (6.17)

Die Abhingigkeit der Oberstufennettomasse von der Treibstoffmasse wird nach [104] mit ei-
ner linearen Beziehung erfasst und schlieBlich die Nutzlastmasse ermittelt:

My, gus = 2780 +0,04834 - my, (6.18)
(6.19)

My =My yus — My gus ~ Myer, Hus

6.7.3 Exemplarischer Flugverlauf

Die Abbildungen Abbildung 6.20 bis Abbildung 6.22 stellen die Ergebnisse der Optimierungs-
berechnungen fiir die gesamte Hopper-Mission grafisch dar. Dabei zeigen Abbildung 6.20 die
Bodenspur, Abbildung 6.21 die Hohen-, Geschwindigkeits-, Inklinations-, Azimut- und Bahn-
neigungsverldufe und die Abbildung 6.22 die Fluglasten sowie die optimale Steuerung.
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Abbildung 6.20: Bodenspur der Hopper-Gesamtmission.
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Abbildung 6.21: Flugprofil und Bahnwinkel fiir die Hopper-Gesamtmission.
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Abbildung 6.22: Die Fluglasten und —steuerung fiir die Hopper-Gesamtmission.
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Die maximale Auftriebsbeschleunigung in der Aufstiegsphase wird 10 s nach dem Start
erreicht. Die Beschleunigung betrigt 1,43 g und ist nicht kritisch. Dagegen kommt die Auf-
triebskraft mit 6543 kN dem maximalen Auftrieb (6600 kN) aufgrund der hohen Fahrzeugmas-
se sehr nahe. In dieser Phase wird der Anstellwinkel zwar reduziert aber die hohe Dichte der
Gitterpunkte in etwa 6 s Abstdnden ermodglichen eine genaue Steuerung und die volle Ausnut-
zung des zulédssigen Auftriebs. In den ersten 50 s wird 8 km Hohe erreicht, wobei der Auftrieb
auf ca. die Hilfte sinkt.

Der maximale dynamische Druck von 40 kPa wird nach 21 s erreicht. Danach wird der An-
stellwinkel reduziert, die Geschwindigkeit bleibt fast konstant, der Flugwindhéngewinkel wird
erhoht und damit der Kurvenflug eingeleitet. Auch in diesem Flugbereich kann die Gitterver-
feinerung beobachtet werden. Mit sechs Gitterpunkten zwischen 7 und 35 s kann die Be-
schriankung exakt eingehalten werden.

Nach einer Flugzeit von etwa 300 s wird die maximale Schubbeschleunigung von 4,15 g er-
reicht. Durch Schubdrosselung kann diese Beschrinkung fiir 18 s eingehalten werden. Danach
muss ein Triebwerk abgeschaltet werden, weil die Vulkan Triebwerke nur um 10% gedrosselt
werden konnen. In der sich anschlieBenden Beschleunigungsphase, die 12 s dauert, miissen die
zwei verbleibenden Triebwerke nicht mehr gedrosselt werden. Die Geschwindigkeit nimmt
durch diese Beschleunigung um 360 m/s zu und betrdgt beim Abschalten aller Triebwerke
328 s nach dem Start 5152 m/s. Die Abschaltbedingungen unterliegen keiner Beschrinkung
und sind damit Optimierungsparameter. Sie werden von SOCS so gewihlt, dass die am Schei-
telpunkt der suborbitalen Bahn berechnete Nutzlast maximiert wird.

Die dritte Phase des Optimierungsproblems endet bei Erreichen des Kulminations- bzw. Schei-
telpunktes der Aufstiegsbahn im Freiflug. Die Endbedingung fiir diese Phase ist der Riickgang
der Bahnneigung auf Null. Der Scheitelpunkt im vorliegenden Fall hat eine Hohe von 145,6
km und die geografische Linge -41,85° und Breite 2,66°. Hier weist Hopper eine Gesamtmas-
se von 99988 kg inklusive der Oberstufe und Nutzlast auf. Die Oberstufe mit der Nutzlast wird
ausgesetzt bei 5057 m/s Geschwindigkeit, 104,1° Azimut und 14,33° relativer bzw. 13,16° i-
nertialer Bahninklination. Damit ergibt sich eine Inklinationsdifferenz von 5,86° von der Zie-
linklination von 7,3°. Die Inklinationskorrektur und die Beschleunigung auf die GTO-Bahn
werden durch die Oberstufe durchgefiihrt und sind in der Nutzlastberechnung beriicksichtigt.
Die fiir diese Anfangsbedingungen analytisch ermittelte maximale GTO-Nutzlast betrdagt 8770
kg. Fiir das Aussetzen der Nutzlast wird gefordert, dass die freie, molekulare Aufheizrate
FMHR fiir mindestens 180 s unter 1340 W/m® liegt. Die hier prisentierte optimale Losung er-
fiillt auch diese Beschrinkung (vgl. Abbildung 6.22).

Wie die Abbildung 6.22 weiter zeigt, steigt der Wirmefluss im Staupunkt im Riickkehrflug
zum Landeziel Ascension Island im Bereich 670 s auf iiber 400 kW/m”. Das Fahrzeug wird mit
dem maximal zuldssigen Anstellwinkel von 40° in einer Flughohe von 58,6 km abgefangen,
sinkt weiter bis 50,7 km Hohe und steigt danach kurzzeitig wieder. Wihrend das Fahrzeug
steigt wird die Anstellwinkelsteuerung wieder zuriickgenommen. Die maximale Wirmelast-
grenze von 450 kW/m? wird in dieser ca. 45 s dauernden Flugphase durch die genaue Steue-
rung des Anstellwinkels mit neun Stiitzstellen eingehalten. Wéhrend im Kurvenflug zum An-
fang der Mission die hochste zulédssige Auftriebskraft von 6600 kN der Mission erreicht wird,
wird hier die hochste Auftriebsbeschleunigung von 3,44 g erreicht (Grenzwert nach [104]: 4,5
evtl. 4,8 g).
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Das Abfangen des Hoppers und die Steuerung zur Begrenzung des Staupunkt-Wirmeflusses
fiihren dazu, dass das Fahrzeug wieder steigt. Die Bahnneigung betrdgt hier 1,81° und iiber-
schreitet die in [104] gegebene Grenze von 1°. Abbildung 6.21 lisst jedoch erkennen, dass die
Bahnneigung im weiteren Flugverlauf unter 1° bleibt.

Am Ende des Riickkehrflugs muss die TAEM-Schnittstelle in der Ndhe der Ascension Islands
erreicht werden. Diese wird definiert durch die geografischen Zielkoordinaten 14,333°W und
7,9167°S. Der hier betrachtete Teil der Transportmission endet sobald die Entfernung zum ge-
gebenen Zielpunkt 20 km unterschreitet, die Machzahl mindestens 1,5 und die Flughohe min-
destens 15 km sind. Die optimale Losung hilt die Entfernung und Machzahl exakt ein und er-
reicht die TAEM-Schnittstelle in 15 km Flughohe. Die Abbildungen Abbildung 6.21 und
Abbildung 6.22 verdeutlichen, dass fiir die Einhaltung der Machzahl-Bedingung ein steiler
Sturzflug mit fast 90° Flugwindhingewinkel und vernachlidssigbarem Auftrieb durchgefiihrt
werden muss, um die Zielmachzahl zu erreichen. Dies fiihrt dazu, dass am Ende des simulier-
ten Riickkehrflugs die Bahnneigung -48° betrigt. Die Machzahlforderung nach [104] erscheint
daher wenig sinnvoll.

Anmerkung:

Die hier berechnete maximale GTO-Nutzlast von 8770 kg ist etwa 5,5% hoher als der hochste
Wert (8300 kg) aus der Sensitivitdtsstudie in [111]. Ein Grund fiir diesen Unterschied sind die
Differenzen in den Umweltmodellen. Wihrend in [111] eine abgeplattete Erde mit positions-
abhidngigem Gravitationsfeld und das MSISE Atmosphirenmodell verwendet wurde, wurden
in dieser Arbeit das Newton'sche Gravitationsfeld, eine kugelféormige Erde und die US-
Standardatmosphire angenommen. Ferner wurde in [111] auch die Startmasse in die Optimie-
rung einbezogen und die TAEM-Schnittstellenbedingungen durch dquivalente Bahnenergie er-
setzt, womit ein direkter Vergleich der Ergebnisse nicht moglich ist. Die Differenz zur gefor-
derten Referenz-Nutzlastmasse [106] von 7500 kg kommt dadurch, dass in der hier beschrie-
benen Losung die Inklinationsvorgabe am Bahnscheitelpunkt von 7,3° nicht eingehalten wur-
de. Stattdessen wurde diese optimiert (14,3°). Die Durchfithrung der Inklinationsinderung
durch die Oberstufe ist offensichtlich vorteilhafter.

6.7.4 Numerische Aspekte

Fiir die Praxis ist der Zeitaufwand eines optimalen Entwurfsschritts bedeutsam, da einer Viel-
zahl von Parametereinfliissen nachgegangen werden muss. Ein Losungspunkt gibt keine Aus-
kunft zur Systemempfindlichkeit gegeniiber Storeinfliissen, Steuer- oder Parameterinderungen
innerhalb moglicher Streubreiten. Dies erfordert aufwindige Sensitivititsstudien (etwa mit
Monte-Carlo-Flugsimulationen), die nicht Gegenstand der vorliegenden Arbeit sind. Der inte-
ressierte Leser wird diesbeziiglich auf die Dissertation Telaar [111] verwiesen. Fiir solche Un-
tersuchungen sind die Rechenerfordernisse bedeutsam, die nachfolgend betrachtet werden.

Die vorstehenden Optimierungsergebnisse wurden auf einem tragbaren Rechner mit einem
2,66 MHz Pentium 4 Prozessor und 512 MB Arbeitsspeicher erzielt. Einige rechenleistungsre-
levante Daten sind in der Tabelle 6.12 zusammengefasst.
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Rechenzeit 190 — 200 s (CPU-Zeit: 180 s)
Anzahl der Gitterpunkte 35 am Anfang, 139 in der Endlésung
Anzahl der Gitterverfeinerungen 5

Anzahl der Optimierungsparameter | 3 Steuerfunktionen: 3x139 =417
+ Phasenendbedingungen

Anfangsschitzung linear interpoliert zwischen geschitzten Anfangs-
und Endwerten fiir alle Flugzustandsvariablen und
Steuerfunktionen

Tabelle 6.12: Numerische Aspekte der Gesamtmissionsoptimierung.

Die Stiitzstellen der Steuerfunktionen werden an allen Gitterpunkten optimiert. Daraus ergeben
sich 417 Optimierungsparameter. Da die Verkniipfungsbedingungen zwischen den Flugphasen
1-2, 2-3 und 3-4 nicht festgelegt sind, miissen auch diese optimiert werden. Ebenso miissen die
Dauer der einzelnen Flugphasen als zeitunabhingige Optimierungsparameter in die Optimie-
rungsrechnung einbezogen werden.

Die folgende Abbildung 6.23 veranschaulicht die Verteilung der Rechengitterpunkte iiber die
Flugzeit:
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Abbildung 6.23: Verteilung der Gitterpunkte iiber die Flugzeit.

Die untere Grafik zeigt das Anfangsgitter und die obere das endgiiltige Rechengitter nach fiinf-
facher Verfeinerung. In Flugbereichen, in denen hohe Gradienten der Flugzustandsvariablen
auftreten bzw. wo entlang aktiver Flugrestriktionen geflogen wird und daher eine hohere Zeit-
auflosung fiir eine genaue Flugsteuerung bendtigt wird, verfeinert das Optimierungsverfahren
das Rechengitter durch Teilung und erhoht die Stiitzstellen der Steuerfunktionen und der Zu-
standsvariablen.

In der Abbildung 6.23 fallen drei Flugsegmente mit besonders hoher Gitterdichte auf. Diese
lassen sich folgenderweise erkléren:

1. 0 £t <100 s: In der Anfangsphase der Mission werden die Staudruck- und Auftriebsbe-
schrinkungen aktiv und der Kurvenflug zur Korrektur der Flugrichtung zum Landeziel
wird eingeleitet.

2. 300 <t <400 s: Ohne Schub und ohne signifikante aerodynamische Krifte ist in der Frei-
flugphase keine Bahnkorrektur mehr moglich. Kurz vor der Triebwerksabschaltung werden
daher die Startbedingungen der Freiflugphase, die die optimalen Kulminationspunktbedin-
gungen bestimmen, justiert.

3. 600 <t <700 s: Hier findet das erste Abfangmandver nach dem Wiedereintritt statt und die
Wirmeflussbeschrinkung am Staupunkt wird aktiv. Das Fahrzeug erfiahrt wihrend etwa
einer halben Minute 97% bis 100% des maximal zulidssigen Wirmeflusses.

108



6 Anwendungsergebnisse

In allen drei Fillen ist eine zeitlich hoch aufgeldste Anstellwinkel- und Flugwindhdngewinkel-
steuerung erforderlich.

Die in Kapitel 4.2 beschriebene Transkriptionsmethode beinhaltet nicht nur die Diskretisierung
der Steuerfunktionen, sondern auch die der Zustandsvariablen, die als Restriktionen in die Op-
timierung einbezogen werden. Ein Ziel der Optimierung ist daher die Erfiillung der Bewe-
gungsgleichungen mit einem finiten Relativfehler (Standardeinstellung 107) an allen Gitter-
punkten und fiir alle Zustandsvariablen. Die Betrachtung der numerischen Aspekte der Opti-
mierung schlieBen daher die Ergebnisse einer zusitzlichen Optimierungsberechnung der ge-
samten Hopper - Transportmission mit einer vorgegebenen Fehlertoleranz von 10 ab. Die Er-
gebnisse dieser Untersuchung sind in der Abbildung 6.24 dargestellt. Die angegebenen Re-
chenzeiten sind CPU-Sekunden.
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Abbildung 6.24: Rechengenauigkeit und Rechenzeit als Funktion der Iterationszahl.

Wie aus der Abbildung ersichtlich, konnte diese Genauigkeit erreicht werden. Die Optimie-
rung konvergierte nach 19 Gitterverfeinerungsiterationen mit einem Rechengitter von 943 Git-
terpunkten und dauerte tiber 30 Minuten. Betrachtet man die Entwicklung der Zielfunktion
bzw. Nutzlastmasse, siecht man, dass sie nach der vierten Iteration fast konstant bleibt. Genauer
ausgedriickt, die Nutzlast erreicht nach der fiinften Iteration bzw. in vier Minuten schon
99,995% der Masse nach der 19. Iteration.

Aus der praktischen Sicht zeigen diese Ergebnisse folgende Anwendungsvorteile:

1. Die Erfiillung der Differentialgleichungen mit sehr hoher Genauigkeit ist moglich.

2. Die Genauigkeit kann bei Voruntersuchungen, Sensitivitidtsanalysen und bei der Suche
nach einer Anfangslosung herabgesetzt werden, um die Rechenzeit drastisch zu reduzie-
ren.

3. Die Optimierung der Hopper-Mission mit iiber 2800 Optimierungsparametern in 30
Minuten zeigt, dass fiir komplexere Fahrzeuge, Missionen und genauere Simulations-
modelle geniigend CPU-Reserven bleiben.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Das am Institut fiir Raumfahrtsysteme der Universitit Stuttgart fiir den konzeptionellen Fahr-
zeugentwurf entwickelte Programmpaket RTSOPT wurde im Rahmen dieser Arbeit grundle-
gend iiberarbeitet und verbessert. Die Schwerpunktsetzungen betreffen dabei die simultane
Flug- und Systemoptimierung mit einem neuen, leistungsfahigen Loser SOCS (Sparse Optimal
Control Software) der Firma Boeing und die Anwendung fortschrittlicher Softwaretechnolo-
gien einschlieBlich moderner Visualisierungstechniken. Daneben werden Modellbeschreibun-
gen aktualisiert und verbessert.

Das neu strukturierte Programm RTSOPT wurde im Anwendungsteil fiir das Beispiel des Tré-
gerkonzepts Hopper erfolgreich erprobt. Dabei wurden sowohl die Funktionsfdhigkeit des imp-
lementierten Programmsystems nachgewiesen als auch die Anwendungsvorteile aufgezeigt.
Gegeniiber fritheren Programmversionen wurden mit der vorliegenden Arbeit signifikante Lei-
stungssteigerungen erzielt.

Zur verfahrenstechnischen Leistungssteigerung wurde das in RTSOPT bisher eingesetzte Op-
timierungsverfahren NLPQL durch den derzeit fortschrittlichsten Loser SOCS ersetzt. Dazu
waren umfangreiche Modifikationen des Programmcodes erforderlich. Die in dieser Arbeit
gewihlte, aufwédndige Methode der Integration von SOCS in RTSOPT und die Vorgehenswei-
se bei der Problemformulierung haben den Vorteil, dass die Leistungsfihigkeit des Optimie-
rungsverfahrens dadurch voll ausgereizt wird. Die mit der neuen RTSOPT-Version erzielten
Anwendungsergebnisse fiir die Analyse der Hopper-Mission zeigen, dass diese Vorgehenswei-
se sich bezahlt gemacht hat. Im Folgenden sind die beobachteten Leistungsvorteile dieser Ver-
besserung zusammengefasst.

Wihrend die Rechenzeit mit NLPQL iiberproportional mit der Anzahl der Optimierungspara-
meter steigt, ist sie bei dem Verfahren SOCS nur abhédngig von der Anzahl der Zustandsvariab-
len, deren Anzahl fiir die mit RTSOPT berechneten, simultanen Flug- und Systemoptimie-
rungs-Problemen konstant ist. Die durchgefiihrten Optimierungsberechnungen belegen diese
schwache Abhingigkeit zwischen der Anzahl der Optimierungsparameter und der Rechenzeit.
Neben der Konvergenzzeit spielt auch die Genauigkeit der Losung eine zentrale Rolle. Infolge
der Diskretisierung der Flugzustinde und Steuerfunktionen entstehen Ungenauigkeiten bzw.
Diskretisierungsfehler. Jedoch ermoglicht die kontinuierliche Darstellung dieser GroBen in
B-Splines und Hermite Polynome, die automatische Erhohung der Ordnung bzw. Anzahl der
Gitterpunkte (Gitterverfeinerung) und damit der Genauigkeit der Losung. Das Programm
SOCS fiihrt wihrend der Optimierung mehrere Gitterverfeinerungen durch und erhoht damit
die zeitliche Auflosung und die Genauigkeit der optimalen Steuerung. Diese Vorgehensweise
wurde besonders in sehr sensitiven Flugphasen und in Flugbereichen, wo entlang der Lastbe-
schrinkungen geflogen werden, beobachtet. In den Optimierungsergebnissen spiegelt sich die-
ser Vorteil durch hohere maximale Nutzlasten gegeniiber der NLPQL-L6sung wider.

Die hohe Zeitauflosung der Ergebnisse ermdoglicht ferner langere Flugphasen entlang von Be-
schrinkungen ohne diese zu verletzen. Daher kann in der vorliegenden RTSOPT-Version, auf
die frither bendtigten Regelalgorithmen zur Einhaltung von Flugbeschrinkungen und Minimie-
rung der Problemdimension ohne Leistungseinbu3en verzichtet werden, wodurch die Anpas-
sung des Programmcodes und die Entwicklung solcher Regelalgorithmen fiir verschiedene Un-
tersuchungen entfallen.
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Ein weiterer Vorteil aus der Sicht des Benutzers stellt die automatische NLP-Problem-
skalierung in SOCS dar. Diese Skalierung hat einen groen Einfluss auf die Konvergenzeigen-
schaften des Losers. Jedoch ist eine problemspezifische Anpassung der Skalierungsfaktoren
aufwindig, da hier keine allgemeingiiltige Methode existiert. Die in der SOCS-Software imp-
lementierte Skalierungsmethode funktionierte fiir die in dieser Arbeit gelosten Probleme er-
folgreich und erforderte keine Eingriffe durch den Benutzer.

Eine Optimierungsberechnung mit NLPQL erfordert eine ausreichend gute Startlosung. Daher
mussten bei der bisherigen Vorgehensweise, Sensitivitdtsanalysen, Versuche, eine Reihe von
Simulationen, Anpassung der Diskretisierung und Anderungen im Programmcode vorangehen.
Dariiber hinaus hiingt die Qualitit des Endergebnisses auch von der Qualitdt der Startlosung
bzw. der Nihe der Startlosung zur optimalen Losung ab. Fiir eine Optimierung reichen in der
neuen RTSOPT-Version dagegen lineare Anfangsschitzungen fiir die Flugzustinde und Steu-
erfunktionen. Die Anfangslosung wird mit SOCS generiert und die Vorarbeit, die vom Benut-
zer geleistet werden muss, minimiert.

Die Optimierung der Gesamtmission Hopper wurde in drei Minuten gelost. Als Anfangsschiit-
zung wurden dabei lediglich die Anfangs- und Endwerte der Flugzustinde und Steuerfunktio-
nen verwendet. Fiir solche Missionsanalysen wurden friiher, je nach Problemkomplexitit, teil-
weise mehrere Wochen benotigt.

Die Leistungsfihigkeit des Optimierungsverfahrens ermoglicht die Losung komplexer,
mehrphasiger Optimierungsprobleme mit sehr vielen Optimierungsparametern als ein zusam-
menhéngendes Optimierungsproblem und 16st damit die frithere rechenintensive, segmentierte
Vorgehensweise ab.

Ferner hat der Optimierungsloser sich als sehr robust erwiesen. Wihrend der Optimierungs-
rechnungen wurden fiir die hier dargestellten Arbeiten keine Programmabbriiche beobachtet.

Die hohen Konvergenzraten der Optimierung und die Minimierung der Vorbereitungsarbeiten
bzw. Programmcode-Anpassungen ermoglichen dem Benutzer die schnelle Durchfiihrung ei-
ner Reihe von Optimierungsberechnungen mit unterschiedlichen Flugbeschrinkungen, Rand-
bedingungen und Zielfunktionen, um Sensitivititen zu bewerten, die kritischen Phasen und
Beschrinkungen der Mission zu identifizieren und die beste Aufteilung der betrachteten Mis-
sion in verschiedene Flugphasen zu finden bzw. ein allgemeines Verstédndnis fiir das Optimie-
rungsproblem zu entwickeln.

Neben der numerischen Leistungsfihigkeit eines Analysewerkzeugs spielen die Plattform-
unabhéngigkeit, Wartbarkeit und Erweiterbarkeit des Programmsystems eine zentrale Rolle.
Um solche Softwarequalitit-Aspekte des Werkzeugs RTSOPT zu verbessern wurde unter
Verwendung von Software-Engineering-Methoden ein Softwarekonzept entwickelt. Dieses be-
inhaltet die objektorientierte Programmierung der Simulations- und Optimierungsmodule in
Fortran90, die Steuerung des Programms iiber Text-Eingabedateien und eine grafische Benut-
zeroberfldche in Java. Das Konzept sieht ferner eine Trennung zwischen den Programmkom-
ponenten Simulator, Rechenmodelle und Benutzeroberflache vor und schreibt die Implemen-
tierung bestimmter Funktionen bzw. Schnittstellen des Simulators und der Modelle vor.

Die objektorientierte Vorgehensweise bewdihrte sich sowohl wihrend der Einbindung des
software- und verfahrenstechnisch sehr komplexen Programmpakets SOCS in RTSOPT als
auch bei der Uberarbeitung des Analysewerkzeugs und der am IRS in friiheren Arbeiten ent-
wickelten Rechenmodelle der Simulation fiir die effiziente Implementierung in der neuen Pro-
grammfassung.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Die Leistungsfahigkeit und Flexibilitit des Analysewerkzeugs wurden durch die einfache
Benutzbarkeit des Programmpakets gesteigert. So sind in der neuen RTSOPT-Version keine
missionsspezifischen Code-Modifikationen erforderlich.

Auch die Erstellung von Rechenmodellen wurde verbessert. Da das Programmpaket die Inter-
polation von Datentabellen durch eine Auswahl von generischen Methoden durchfiihrt, besteht
im Vergleich zu fritheren Versionen keine Notwendigkeit fiir die Codierung von neuen tabella-
rischen Rechenmodellen.

Durch das neue Softwarekonzept, welches plattformunabhingige und international normierte
Technologien wie z.B. die Programmiersprachen Fortran90 und Java, HTML fiir die Online-
Dokumentation und die Virtuelle-Realitdt-Modellierungssprache VRML fiir die Visualisierung
verwendet, ist die Portabilitdt von RTSOPT gesichert.

Zur Aktualisierung der Massenvorhersage fiir zukiinftige Raumtransportsysteme und zur
Uberpriifung fritherer Technologieannahmen wurde das auf der statistischen Analyse von Sub-
system-Entwurfsparameter und -Massen basierende Massenmodell des Analysewerkzeugs
RTSOPT mit den Ergebnissen der FESTIP-Studie und zahlreichen neuen Daten erweitert und
verbessert. Ferner wurde die Benutzung dieser Methode durch eine leicht zu bedienende grafi-
sche Benutzeroberfldche vereinfacht.

Durch die grafische Aufbereitung und Visualisierung von Rechenmodellen und Ergebnissen
konnen diese Informationen ausgewertet und deren Analyse fiir den Benutzer erleichtert wer-
den. Daher wurden die Visualisierungsfihigkeiten der neuen RTSOPT-Version erweitert und
durch rdumliche und animierte Darstellungen maf3geblich gesteigert.

Fiir die Visualisierung wurde die VRML-Technologie (Virtual Reality Modeling Language)
eingesetzt. VRML sichert den langfristigen Erhalt der Darstellungsmoglichkeiten des RTSOPT
und die Erweiterung derselben mit relativ geringem Entwicklungsaufwand.

Es wurden VRML-Anwendungen entwickelt, um Kurvendarstellungen von Simulationsergeb-
nissen und Flichendarstellungen von Rechenmodellen zu generieren. Durch direkte Kodierung
in VRML, programmatische Generierung von VRML-Modellen, Modellierung mit verschie-
denen CAD-Werkzeugen, Konvertierung anderer Modelle in VRML und Ubernahme von Mo-
dellen von Internet-Seiten wurden Raumfahrzeugmodelle erstellt. Dariiber hinaus wurden
VRML-Prototypen mit JavaScript entwickelt, um verschiedene Fahrzeugkomponenten para-
metrisch zu modellieren. Diese Module wurden schlielich zusammengefiigt und kombiniert.
Fiir die Modellierung von Planeten, Oberflachenstrukturen und Raumfahrzeugteilen in VRML
wurde von der Technik "Texturabbildung" Gebrauch gemacht. Rechengitter fiir die numeri-
sche Stromungsanalyse wurden mit Drahtgittermodellen und Druckverteilungen auf Raum-
fahrzeugen durch Farbinterpolation dargestellt. Flugsimulationsergebnisse wurden iiber flacher
Erdkarte oder iiber der Kugelerde dargestellt. Durch Animation, Darstellung der Wirmelast
durch Farbkodierung und Animation von Fahrzeugteilen mittels in den Modellen integrierter
JavaScript Programme wurden Flugverldufe visualisiert. SchlieBlich wurden schwierig vor-
stellbare Ablidufe wie Taumelbewegungen, Sichtbarkeitsbedingungen und Abdeckungsgebiete
von Antennen mit VRML-Animationen visualisiert.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Die multidisziplinidre System- und Flugoptimierung, die mehrere Fachgebiete einschlief3t, ist
ein anspruchsvolles Forschungsgebiet. Der Bedarf fiir leistungsfihige Analysewerkzeuge mo-
tiviert weitere Entwicklungsanstrengungen auf diesem Gebiet. Bei der Leistungsfihigkeit der
im Rahmen der vorliegenden Arbeit erstellten Programmversion von RTSOPT und dem
schnellen Anstieg der Rechenleistungen und Rechnerressourcen bei gleichem Rechnerpreis
bleiben geniigend Rechenzeitreserven, um komplexere Missions- und Systemanalyseprobleme
anzugehen. So konnen in zukiinftigen RTSOPT-Versionen CFD-Werkzeuge fiir die Entwurfs-
aerodynamik- und FEM-Methoden fiir die Massenanalyse eingesetzt und in die Optimierungs-
berechnungen eingebunden werden.
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Anhang A: Marktanalyse

Die hier aufgefiihrten Darstellungen des kommerziellen Raumtransportmarktes basieren auf
den Trégerstartdaten in den Berichten der US-Behorde AST/FAA (Associate Administrator for
Commercial Space Transportation, Federal Aviation Administration) von 1996 bis 2005 [3],
[4]. Die Daten beriicksichtigen sowohl Nutzlasten in die erdnahen Umlaufbahnen (LEO) als
auch den geostationidren Transferorbit (GTO). Kommerzielle Starts werden dadurch definiert,
dass die Nutzlast einem wirtschaftlichen Verwendungszweck dient und der Transport fiir den
internationalen Wettbewerb offen sein muss.

A.1 Der kommerzielle Raumtransportmarkt

Die folgende Abbildung A.1 stellt die Marktanteile verschiedener Tragerbetreiber dar.
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Abbildung A.1: Anteile der Trigerbetreiber am Raumtransportmarkt [3],[4].
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Europa: Der in Abbildung A.1 beobachtete Riickgang des europdischen Marktanteils in den
Jahren 1996-2000 hat seine Ursache darin, dass die verwendeten Ariane-Trdger fast aus-
schlieBlich fiir GTO-Nutzlasten eingesetzt wurden und von den zahlreichen Starts von Satelli-
tenkonstellationen nicht profitiert haben. Dariiber hinaus wurden mit Ariane-4 und ab 1998 mit
Ariane-5 viele Mehrfachstarts durchgefiihrt, so dass die Startzahlen nicht so hoch sind wie bei
kleineren Tragern. Betrachtet man die Anteile an Einnahmen, sieht die Statistik ganz anders
aus. Da mit den Ariane-Trigern schwere Satelliten transportiert wurden, erreichte Arianespace
mit 1,5 Milliarden US$ einen Marktanteil von 57% in 2000. Jedoch zeigt die Statistik eindeu-
tig, den Bedarf an einem kleineren europdischen Tréger fiir kleinere Nutzlasten und niedrige
Umlaufbahnen, um europdische Anteile auch in diesem Bereich zu sichern.

Bis 2003 ging der europidische Anteil an Einnahmen von 57% auf 45% und an gestarteten
kommerziellen Nutzlasten von 55% auf 31% zuriick. Der noch hohe finanzielle Anteil der
Arianespace basiert auf Doppelstarts bzw. der hohen Nutzlastkapazitit der Ariane-5-
Trigerrakete. Jedoch wird auch dieser Vorteil durch die neuen amerikanischen Trigersysteme
Delta-4 und Atlas-5 gefidhrdet. Diese Tendenz zeigt den dringenden Bedarf an der Weiterent-
wicklung der Trigerrakete Ariane-5, um ihre Konkurrenzfihigkeit auf diesem Markt wieder
herzustellen und auszubauen. Nach dem Ariane-5-ECA mit der neuen Version der kryogenen
Oberstufe der Ariane-4 und 10 t Nutzlastkapazitit bei ihrem Erststart am 12.12.2002 scheiter-
te, kehrte sie erfolgreich am 12.02.2005 zuriick zum kommerziellen Betrieb und ldsst optimis-
tisch in die Zukunft schauen.

USA: Die Statistik von 1992 bis 2003 zeigt auch den Riickgang der Marktanteile der USA.
Jedoch wird die Tragerentwicklung in den USA sehr stark von militdrischen Anwendungen
angetrieben, wie z.B. die Entwicklung der militdrischen Delta-4 Rakete. Fiir die Raumfahrt
steht, im Vergleich zu Europa, ein viel groBeres Budget zur Verfiigung. Das staatliche Raum-
fahrtbudget der USA betrdgt 26 Milliarden US$ [34]. Allein das Budget der NASA betrigt
tiber 15 Milliarden US$, wovon die Hilfte fiir Raumflugkapazititen vorgesehen sind [76]. Dar-
iber hinaus besteht in den USA ein groBer militirischer Satellitenstartmarkt. So konnten ame-
rikanische Trigerbetreiber trotz der sinkenden kommerziellen Marktanteile mit drei weiter
bzw. neu entwickelten Triagern Delta-3, -4 und Atlas-3, -5 vier erfolgreiche Erststarts zwischen
1998 und 2002 durchfiihren und damit auch direkte Ariane-5-Konkurrenten auf den Tréiger-
markt bringen.

Das Space Shuttle wird nur noch fiir die Unterstiitzung der Arbeiten an der Internationalen
Raumstation eingesetzt und ist damit nicht am Start von kommerziellen Satelliten beteiligt.
Nach dem Unfall beim Wiedereintritt von Columbia am 01.02.2003 wurden zahlreiche Modi-
fikationen durchgefiihrt, um die Sicherheit des Systems zu erhohen. SchlieBlich wurde der Tré-
ger am 26.07.2005 fiir die nédchste ISS-Mission gestartet und kehrte erfolgreich zuriick.

Russland: Die Abbildung A.1 verdeutlicht den Zuwachs der Marktanteile russischer Triger.
Dies geht offensichtlich auf Kosten der europdischen und amerikanischen Marktanteile. Hier-
bei ist zu bemerken, dass diese Trédger, wie die folgende Tabelle A.1 zeigt, von internationalen
Firmen vermarktet werden. Auch Arianespace wird zukiinftig die Soyuz-Rakete vermarkten
und von Kourou aus starten. Der erste Start mit dem Kommunikationssatelliten Optus D2 ist in
2007 geplant [2].

122



Anhang A: Marktanalyse

Tréiger | Anbieter Beteiligte Linder Seit

Proton |ILS Russland, USA 1995
Soyuz Starsem Europa, Russland 1996
Rockot | Eurockot Deutschland, Russland 1995
Zenit Sea Launch Norwegen, Russland, Ukraine, USA | 1995

Tabelle A.1: Internationale Unternehmen, die russische Triger vermarkten.

China: Auf den ersten Blick scheinen die chinesischen Triager vom kommerziellen Markt zu
verschwinden, weil die Anteile an Starts und Nutzlasten in den Jahren 1992-2003 stark zu-
riickgegangen sind (Abbildung A.1). In den ersten kommerziellen Starts erwiesen sich die chi-
nesischen Trigerraketen als unzuverlissig und verloren rasch Startauftrige. Bei Betrachtung
der Anteile an Einnahmen jedoch, ist ein Anteil von durchschnittlich 5% in den Jahren 1995
bis 2003 zu beobachten. Dies liegt zum einen daran, dass die Zuverlédssigkeiten und die Nutz-
lastkapazititen der chinesischen Triger gestiegen sind. Die markanten Zeichen dafiir sind z.B.
der Triager Long March CZ-3B mit 4.85 t GTO Nutzlastkapazitit und der Start des ersten chi-
nesischen Astronauten Yang Liwei am 15.10.2003 mit der Tragerrakete CZ-2F. Die Fortschrit-
te im Raumfahrtprogramm von China und das Raumfahrtetat von 2,2 Milliarden US$ [34] las-
sen fiir die Zukunft stirkere Konkurrenz aus China erwarten.

Sea Launch / Ukraine: Wie aus der Abbildung A.1 ersichtlich, ist die Beteiligung der Ukraine
mit der Zenit-Rakete am kommerziellen Satellitenstartmarkt sehr klein. Nach der Griindung
des internationalen Unternehmens Sea Launch jedoch, das die Zenit-Rakete von einer umge-
bauten Olplattform direkt am Aquator startet, ist der Anteil auf 7% von allen kommerziellen
Starts gestiegen. Von diesem idealen Startplatz hat die Zenit-Rakete mit der russischen Block-
DM-Oberstufe eine GTO-Nutzlastkapazitidt von 6 t und ist damit ein ernst zu nehmender Kon-
kurrent, wie die 14 Starts in dem Zeitraum 1999-2004 belegen.

Indien: Die indischen Trigersysteme Geostationary bzw. Polar Satellite Launch Vehicle
(GSLV und PSLV) werden noch fiir Teststarts und staatliche Auftrige eingesetzt. Allerdings
ist zukiinftig damit zu rechnen, dass auch diese Tréager fiir den Start kleinerer, kommerzieller
Satelliten verfiigbar sein werden.

Japan: Die hohen Startkosten und die technischen Probleme, insbesondere mit dem sehr fort-
schrittlichen zentralen Hauptstromtriebwerk LE-7, verhinderten den kommerziellen Erfolg der
japanischen Trigerrakete H2. Ihr Betrieb wurde nach dem letzten Start in 1999 eingestellt. Der
Nachfolger H2-A basiert auf weniger anspruchsvoller Technologie und wurde fiir geringere
Startkosten und hohere Zuverldssigkeit entwickelt, steht aber bisher nicht international zur
Verfiigung. H2-A startete 15 Monate nach dem Fehlstart in 2004 erfolgreich am 26.02.2005.
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A.2 Aktuelle Tragerraketen

Die nichste Tabelle A.2 listet die derzeit wichtigsten Trigersysteme mit den wichtigsten Daten
auf.

nsd
T

= o I

Yo | U

n

Fam -

Atlas 5 Delta-2 Delta-3 Delta-4

Tréger | Ariane-5

Land Europa USA USA USA Indien
GTO® 6,8 2.1 3,8 42-13,4 2,5
LEO® 18 6,0 8,3 8,1-23 5
ER %’ 82 99 33 100 100

SK® 150-180

50-60 75-90 75-170 35-45

n i

it = 8 2% “EPAReC - ] [

Trager LM 2F LM 3A LM 3B Proton PSLV Rockot Soyuz Zenit Space
3SL Shuttle

Land China China China Russl. Indien Russl. Russl. Ukraine USA
GTO 3,5 2,5 5,2 6,5-7,8 0,8 - 1,5 5,3 5,8
LEO 9,5 7,2 11,2 19,8-21 3,7 1,8 4,1-5,5 13,7 24,4
ER % 100 100 80 93 100 100 97 91 98
SK 50-70 90-112 20-25 12 30-50 75-95 600

Tabelle A.2: Aktuelle Trigersysteme auf dem kommerziellen Markt ? [31.[4].[51].

Aus der Zusammenstellung der aktuellen Trigersysteme werden mehrere Entwicklungstenden-
zen ersichtlich. Die Nutzlastkapazititen der Triger werden durch Weiter- und Neuentwicklun-
gen erhoht (z.B. Atlas). Durch modularen Aufbau (z.B. Delta-4) bzw. durch die Kombination
von mehreren, gemeinsamen Triebwerken und Stufen werden Trigerfamilien erstellt (z.B.
Long March 2A/C/D/E/F, 3, 3A/B, 4, 4B) und fiir eine ganze Palette von NutzlastgroBBen ange-
boten. Um einen direkten Vergleich dieser Triager zu ermoglichen, sind in der Tabelle A.2, die
geschitzten Startkosten pro kg Nutzlast in die geostationidre Transferbahn fiir die derzeit wich-
tigsten Tragersysteme dargestellt.

* Zum letzten Mal gestartet 31.08.2004.

5 Nutzlast zur geostationdren Umlaufbahn, Tonnen.
® Nutzlast zur erdnahen Umlaufbahn, Tonnen.

7 Erfolgsrate, letzte 10 Jahre.

8 Geschiitzte Startkosten, Millionen US$

? MaBstiibe der Bilder ungleich.
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A.3 Entwicklungstrends der Satellitenmassen

Neben der Entwicklung des kommerziellen Raumtransportmarktes, wird die Triagerentwick-
lung auch durch die Entwicklungen in den Nutzlasten angetrieben. Diese Entwicklung ist in
der folgenden Abbildung A.2 dargestellt.

100000 = t 5000
Hl Gesam

90000 11 — Durchschnitt 4500

80000

70000
60000
50000
40000
30000
20000
10000

Gesamte Satellitenmasse (kg)
Durchschnittliche Satellitenmasse

Abbildung A.2: Summe und Durchschnitt gestarteter Satellitenmassen [5].

Die Grafik verdeutlicht, dass die durchschnittliche Masse von Satelliten stetig zunimmt. Dar-
iber hinaus ist in dieser Darstellung gut zu erkennen, dass trotz dem Riickgang der Startzahlen,
die Masse, die zur Umlaufbahn transportiert wird, steigt.
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A.4 Wiederverwendbare Trigersysteme

Derzeit ist Space Shuttle das einzige wiederverwendbare Trigersystem im Betrieb. Es ist je-
doch ein sehr komplexes, bemanntes, teilweise wiederverwendbares Trigersystem, das eine
sehr aufwindige Wartung zwischen zwei Missionen erfordert. Daher sind die Startkosten mit
etwa 500 M$ [51] sehr hoch. Deswegen werden weltweit verschiedene Studien durchgefiihrt,
um ein wiederverwendbares, zukiinftiges Triagersystem zu definieren, das die Transportkosten
wesentlich reduzieren soll.

Einige wichtige nationale und europdische Studien in diesem Bereich sind das Deutsche Hy-
perschalltechnologieprogramm [14],[63], Future European Space Transportation Investigations
Programme FESTIP [25],[19], Technologien fiir Zukiinftige Raumtransportsysteme TETRA
[7], Future Launcher Preparatory Programme FLPP [75] und Ausgewihlte Systeme und Tech-
nologien fiir zukiinftige Raumtransportsystem-Anwendungen ASTRA [7].

Im Rahmen des Deutschen Hyperschalltechnologieprogramms (1986-1995) wurde das Tréiger-
konzept Sdnger untersucht. In diesem Zeitraum wurden auch verschiedene, teilweise wieder-
verwendbare Ariane-Nachfolgerkonzepte (z.B. Ariane-X) untersucht. Die nichste Abbildung
A.3 zeigt ein CAD-Modell von Séinger und die verschiedenen Ariane-X Versionen.

Nicht wiederverwendbar

AN

Wiederverwendbar

Sanger (Hyperschalltechnologieprogramm) Ariane-X

Abbildung A.3: Trigerkonzepte Sidnger und Ariane-X [84].

Sénger ist ein voll wiederverwendbarer, horizontal startender und landender Tréger. Es besteht
aus einer gefliigelten Unterstufe mit luftatmenden Triebwerken und einer ebenfalls gefliigelten,
raketenangetriebenen Oberstufe.

In der Studie FESTIP (1993-1998) wurden zahlreiche Triagerkonzepte untersucht. Diese bein-
halten raketen- und luftatmerangetriebene, voll oder teilweise wiederverwendbare, horizontal
oder vertikal startende bzw. landende, ein- oder zweistufige und suborbitale Triagerkonzepte.
Die nachstehende Abbildung A.4 gibt eine Zusammenstellung der in dieser detaillierten Studie
untersuchten Triagerkonzepte.
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VTOHL TSSO HTOL SSTO HTOL Suborbital VTOHL SSTO
FSSC1&2 FSSC 4 FSSC 15 FSSC 5

HTOL TSTO VTOL SSTO
FSSC 12 FSSC 3

VTOHL TSTO
FSSC 9

Abbildung A.4: In FESTIP untersuchte wiederverwendbare Trigerkonzepte [19].

Dabei wurden die Aspekte Antrieb, Aerothermodynamik, Materialtechnologie, Betrieb, Kos-
ten, Subsysteme, Strukturen im Detail analysiert. Die Konzepte FSSC 5 und FSSC 3 sind dhn-
liche Konzepte, wie die US Projekte X-33 und Delta-X respektive. Aus dem Konzept FSSC 15
entstand spiter das suborbitale Triagerkonzept Hopper.

Das Projekt TETRA (1997-2003) war ein nationales Programm in Kooperation mit NASA und
war u.a. der Technologieentwicklung in den Bereichen Heifle Strukturen, Thermalschutzsys-
teme, Aerothermodynamik, Lenkung und Regelung bzw. Missions- und Systemanalyse ge-
widmet. Das Leitkonzept war der Raumgleiter X-38, welcher mehrere atmosphérische Testflii-
ge absolvierte.

X-38 (TETRA) [Foto: NASA] Hopper (ASTRA)
Abbildung A.5: Leitkonzepte aus den Programmen TETRA und ASTRA.

Das Ziel des europdischen Programms FLPP ist es, die technologischen Kompetenzen zu ent-
wickeln und zu biindeln, um eine Entscheidung iiber ein neues europdisches Trigersystem fiir
den Einsatz ab etwa 2020 zu treffen und die Wettbewerbsfahigkeit im Raumtransportmarkt zu

10 Teilweise wiederverwendbar.
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sichern. Die erste Phase (2004-2006) beinhaltet die Auswahl je eines Systemkonzepts wieder-
verwendbarer Startfahrzeuge fiir zwei Referenzmissionen und die Vorentwicklung experimen-
teller Fahrzeuge. In der zweiten Phase (2006-2009) sollen neue Trigertechnologien durch Bo-
den- und Flugversuche erprobt und eine Missionsvorauswahl fiir konkurrierende wiederver-
wendbare und nicht wiederverwendbare Systemkonzepte durchgefiihrt werden. SchlieBlich
sollen, in der dritten Phase (2009-2011) die Missionsanforderungen bestitigt und festgelegt,
Triebwerksversuche abgeschlossen und eine endgiiltige Empfehlung eines Systemkonzepts
ausgesprochen werden. Deutschland ist in der ersten Phase von FLPP nicht involviert. Statt-
dessen wurde in 2000 das nationale Projekt ASTRA gestartet, mit dem Ziel, Beitrdge fiir den
autonomen und wettbewerbsfiahigen Zugang Europas zum Weltraum zu leisten und die indus-
triellen und wissenschaftlichen Einrichtungen in Deutschland auf eine kompetente Mitwirkung
in den spidteren Phasen des FLPP vorzubereiten. ASTRA beinhaltet die Analyse von verschie-
denen Trigerkonzepten, Lebenszykluskosten, erforderlichen Technologien fiir den Entwurf,
Entwicklung, Betrieb und Planung und Durchfithrung von Boden- und Flugexperimenten.
Neben einem vertikal startenden Trigerkonzept mit zwei gefliigelten Booster-Stufen ist ein
Leitkonzept dieser Studie der Hopper, ein suborbitaler, raketenangetriebener, wiederverwend-
barer Trager mit einer kryogenen Oberstufe, welches vom FESTIP-Konzept FSSC-15 abgelei-
tet ist. Die Studie hatte gezeigt, dass fiir Europa ein suborbitales, horizontal startendes und ein-
stufiges Konzept, unter den untersuchten Varianten, die attraktivste ist [105]. Hierfiir wurde im
Rahmen des Programms ASTRA der Flugdemonstrator Phoenix entwickelt [36].

Abbildung A.6: Der Technologiedemonstrator Phoenix.

Ziel des Projekts ist die Entwicklung und Erprobung von Technologien und Prozeduren fiir
den Betrieb eines wiederverwendbaren Raumtransporters. Phoenix demonstrierte eine automa-
tische Prizisionslandung erfolgreich am 6. Mai 2004 in Schweden (Abbildung A.6).

Auch in den USA werden zahlreiche groB3 angelegte Studien durchgefiihrt, um verschiedene
zukiinftige Tridgersystem-Konzepte zu analysieren. Das zurzeit laufende Programm Space
Launch Initiative SLI [69] hat zum Ziel, die Raumtransportausgaben der NASA von derzeit
5 Milliarden USS$ jahrlich [69], durch hohere Zuverldssigkeit, Sicherheit und giinstigere Be-
triebskosten zu reduzieren. Das Forschungsvorhaben besteht aus dem New Generation Launch
Technology Program NGLT [68] und dem Programm Orbital Space Plane OSP [107].

In [71] wird die Entwicklung und Evolution dieser Forschungsprogramme erldutert. Mitte der
90er Jahre herrschte in den USA der Konsens, dass das Space Shuttle ein hohes Unfallrisiko
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tragt und sehr teuer im Betrieb und schwierig zu warten ist, und dass die Nation deswegen ei-
nen Nachfolger dafiir braucht. Nach einer Ausschreibung wihlte die NASA das von Lockheed
Martin vorgeschlagene einstufige Konzept Venture Star. Vorher sollte das etwa 1:3 Konzept-
fahrzeug X-33 gebaut und damit die Technologie demonstriert werden. Die Abbildung A.7 il-
lustriert einen GroBenvergleich zwischen dem Experimentalfahrzeug X-33, VentureStar und
dem Space Shuttle.

Abbildung A.7: GroBenvergleich X33, VentureStar und Orbiter (Quelle: Lockheed Martin).

Das sehr ambitioniert ausgelegte Fahrzeug war vollstindig wiederverwendbar und einstufig.
Um die Strukturmasse zu minimieren wurden die Tanks aus Kohlefaser hergestellt und als An-
trieb wurde ein Linear-Aerospike-Raketentriebwerk vorgesehen. Bis Ende 1999 waren 15 Flii-
ge geplant. 2000 sollte dann die Entscheidung fiir den Bau von VentureStar geféllt werden.
Obwohl die Triebwerksentwicklung sehr erfolgreich war, versagte der Kohlefasertank beim
Belastungstest. Wihrend der Triagermarkt stagnierte stiegen die Entwicklungs- und Transport-
kostenschitzungen und schlieBlich wurde das Programm in 2001 gestrichen. Danach wurde
das 4,5 Milliarden US$ Programm Space Launch Initiative SLI gestartet [26]. Ziel dieses um-
fangreichen, fiinfjdhrigen Technologieprogramms ist es, Technologien zu entwickeln, die zur
Entwicklung eines zukiinftigen wiederverwendbaren Raumtransporters mit hoher Sicherheit,
Verlasslichkeit und niedrigen Betriebskosten benotigt werden. Zentralpunkt von SLI ist das
"2 Generation RLV", was durch die folgenden Eigenschaften definiert ist:

Privater Betrieb, kommerzielle Verfiigbarkeit

Kosten pro kg Nutzlast: 2000 $ (aktuell 20 000 $)

Wahrscheinlichkeit des Mannschafts-Verlustes: 1/10000 (Space Shuttle ~1/300)
Signifikante Technologieentwicklung und Bau von drei Fahrzeugen
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Geplant war die Entscheidung iiber den Bau eines Fahrzeuges in 2006 und die Aufnahme des
Betriebs in 2010. Die Abbildung A.8 betrachtet einige NGLT-Konzepte, die in den USA von
der Industrie vorgeschlagen wurden.

Lockheed Martin ) éc;eing o . Orbital Sciences
Abbildung A.8: Konzeptvorschldge der Industrie fiir zukiinftige RTS, USA.

2003 wurde SLI jedoch neu strukturiert, das "2"® Generation RLV" wurde gestrichen und der
ISS Mannschaftstransporter Orbital Space Plane (OSP) [107] als Schwerpunkt definiert. OSP
soll vorhandene Technologien ausnutzen und eine kommerzielle Verfiigbarkeit wird nicht ge-
fordert. Dabei ist die Konfiguration von OSP offen und verschiedene Varianten werden derzeit
untersucht und ausgewertet. Die folgende Abbildung A.9 zeigt einige der verschiedenen OSP-
Konzepte.

NASA Orbital Sciences

Abbildung A.9: Verschiedene Orbital Space Plane Fahrzeugkonzepte.

Zum Transport des OSP in die Umlaufbahn wird ein EELV-Trédger (Evolved Expendable
Launch Vehicle) wie die Delta-4 Rakete benutzt. Space Shuttle wird bis zur Ausmusterung
noch parallel eingesetzt. Ein technologischer Durchbruch wird dann durch die kontinuierliche
Finanzierung des Programms Next Generation Launch Technology (NGLT) erwartet.

Diese Entwicklung brachte das RLV-Programm der USA, nach sehr hochgesteckten, auf zu-
kiinftigen Technologien basierenden Zielen, auf einen Weg, der auf vorhandenen Technolo-
gien basiert, finanziell liberschaubarer ist, die Projektrisiken minimiert und in erster Linie zur
reibungslosen Fortsetzung des ISS-Betriebs dient. Die Entwicklung neuer Technologien fiir
zukiinftige wiederverwendbare Raumfahrzeuge wird im Rahmen des NGLT-Programms
durchgefiihrt. Dieses Technologieprogramm beinhaltet die Entwicklung von wiederverwend-
baren Raketentriebwerken, hypersonischen luftatmenden Triebwerken und Fahrzeugstrukturen
und eine breite Palette an Technologieentwicklungen fiir verschiedene Fluggerit-Architekturen
[68].
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Aufgrund der Ahnlichkeit des untersuchten Triigersystems zu Hopper, der multidiszipliniren
Vorgehensweise und Aktualitiit soll hier auch die Studie ARTS [119] (Advanced Reusable
Transportation System) aus den USA erwédhnt werden. Die folgende Abbildung A.10 veran-
schaulicht das Tragerkonzept und einen Gréenvergleich mit Hopper und dem Space Shuttle.
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Abbildung A.10: Das Trigerkonzept ARTS — GroBenvergleich und Konzeptentwurf [119].

Der unbemannte, autonome und voll wiederverwendbare Raketentrdger nutzt bewihrte Trieb-
werke, startet horizontal von einer elektromagnetischen Schiene und setzt seine Nutzlast im
Scheitelpunkt (ca. 130 km) seiner suborbitalen Aufstiegsbahn aus. Die folgende Tabelle A.3
gibt einen Uberblick der wichtigsten Parameter des Trigers.

Nutzlast 22 t (27,5 t mit 4 SSME )
Zielbahn 200 km Kreisbahn mit 28,5° Inklination
Triebwerke 3 Shuttle Haupttriebwerke (SSME)
2 RD-180
Trockenmasse 142t
Startmasse 1857t
Entwicklungskosten | 11-12 Milliarden US$

Tabelle A.3: Eckdaten des Triagerkonzept ARTS.

In dieser multidisziplindren Studie werden die Fachdiszipline Konzeptioneller Entwurf, Mas-
senanalyse, Aerodynamik, Bahnoptimierung und Schitzung der Entwicklungskosten beriick-
sichtigt. Fiir die Aerodynamikanalyse werden fiir die Unter- und Uberschall-Flugbereiche zwei
Werkzeuge eingesetzt und die ermittelten Daten bei fotografischer Fahrzeugskalierung als
konstant angenommen. Die Massenschidtzung wird mit einem iterativen Verfahren in Abhin-
gigkeit vom Startgewicht durchgefiihrt. Die fiir die Aerodynamik- und Massenanalyse benotig-
ten Geometriedaten werden automatisch im CAD-System produziert. Fiir die Bahnoptimierung
wird das in den USA verbreitete Verfahren POST eingesetzt und dabei der Riickkehrflug nicht
betrachtet.
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Anhang B: Visualisierung — Anwendungsbeispiele

Anhang B: Visualisierung — Anwendungsbeispiele

Die optimierte Gesamtmission Hopper (Kap.6.7) wurde mit einer VRML-Animation visuali-
siert. Dabei wurden die Triebwerksstrahlen und -gerduschpegel entsprechend der Schubdrosse-
lung skaliert. Die Abbildung B.1 illustriert diese Animation.
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Abbildung B.1: VRML-Animation der gesamten Hopper-Mission.

In der Abbildung befindet sich Hopper im Aufstiegsflug kurz vor dem Abschalten der Trieb-
werke. Das mittlere Triebwerk ist bereits abgeschaltet, um die axiale Schublastgrenze einzu-
halten. Die Anzeige rechts oben gibt den Flugzustand an und im oberen Bildbereich ist die
Riickkehrbahn zu sehen.

Die folgenden Bilder zeigen weitere Momentaufnahmen aus Virtuelle-Realitdt-Animationen
von Simulationsergebnissen (Beitrige des Autors zu IRS-Projekten mit externen Kooperati-
onspartnern). Sie demonstrieren die breite Anwendungspalette der Visualisierung mit der
VRML-Technologie in Missions- und Systemanalysen von Raumtransportsystemen.
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Anhang B: Visualisierung — Anwendungsbeispiele

Das erste Beispiel in der Abbildung B.2 visualisiert den spiralformigen Landeanflug des
Raumgleiters X-38 am Gleitschirm und die zweite den Abdeckungsgebiet einer rotierenden
Antenne aus dem Orbit (A
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4
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Abbildung B.2: Landeanflug der X-38 am Gleitschirm.
(Simulationsdaten: DLR, Foto links unten und X-38 Modell: NASA).

Abbildung B.3: Abdeckungsgebiet einer Antenne aus dem Orbit.




Anhang B: Visualisierung — Anwendungsbeispiele

Die folgenden Abbildungen Abbildung B.4 und Abbildung B.5 stellen zwei Nutzlastriickfuhr-
Missionen von der Internationalen Raumstation dar. Bei der ersten Anwendung wird der Aus-
spulvorgang einer Seilgestiitzten Riickkehrkapsel und in der zweiten die Sichtbarkeitsanalyse
der IRDT-Kapsel dargestellt.

Abbildung B.4:  Ausspulvorgang einer Seilgestiitzten Riickkehrkapsel
(Simulationsdaten [125]).

Abbildung B.5:  Sichtbarkeitsanalyse der IRDT-Kapsel bei der Nutzlastriickfithrung von der
Internationalen Raumstation [6] (ISS-Modell: NASA).
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